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.Abstract
The technical focus of this doctoral thesis: “Experimental Research of a Compressible Shock -
Shear Layer Interaction in Supersonic Flows “, is a Scramjet engine. This is a Ramjet engine
in which fuel is injected, mixed and burned in a supersonic air flow. Supersonic combustion in
a Ramjet is necessary for a flight velocity higher than Mach number M = 5. This thesis deals
with supersonic mixing. Supersonic compressible shear layers and the influence of shocks on
shear layers were experimentally investigated.
The Scramjet combustion chamber model has a central fuel injection element, which injects
hydrogen gas with a Mach numberM = 2 parallel to the supersonic air flow. In this investigation
the air flow was accelerated to the Mach number M = 2. The compressible supersonic shear
layers were investigated using the following measurement methods: Schlieren optics, pitot tubes,
Laser-Two-Focus system (L2F), Laser-Induced-Fluorescence (LIF) and Rayleigh scattering.
The convective Mach number Mc, a characteristic number for compressible shear layers in
supersonic flows, was varied in the range from Mc = 0, 7 bis 1, 34. The compressible growth
rate was normalized with the incompressible growth rate of the shear layer. The experiment
shows, that the normalized growth rate of the compressible shear layer strongly decreases with
increasing convective Mach number and that the normalized growth rate moves toward 0, 3.
Similar to the incompressible shear layers, the compressible shear layer also shows big vortex-
structures. These structures were compressed and stretched vertically with increasing convective
Mach numbers.
Defined shocks with different strengths were induced on the compressible shear layer with a
wedge on the upper model combustion chamber, and the shock - shear layer interaction was
investigated. Shocks locally improve the mixing near the interaction zone in the compressible
shear layer. With a shock - shear layer interaction the normalized growth rate increased up
to +50%. With increasing convective Mach number Mc the improvement of mixing decreases
down to +20%.
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.
.Zusammenfassung
Technischer Hintergrund der Doktorarbeit:
”
Experimentelle Untersuchung einer kompressiblen
Stoß-Scherschichtwechselwirkung in U¨berschallstro¨mungen “, ist ein Scramjet-Triebwerk. Dies
ist ein Staustrahltriebwerk in welchem der Treibstoff in eine U¨berschallstro¨mung eingespritzt,
vermischt und verbrannt wird. U¨berschallverbrennung im Staustrahltriebwerk wird notwendig
ab einer Fluggeschwindigkeit von etwa Mach = 5. Diese Arbeit bescha¨ftigt sich mit U¨berschall-
vermischung. Es werden kompressible Scherschichten bei U¨berschallgeschwindigkeiten und der
Einfluß von Sto¨ßen auf die Scherschicht experimentell untersucht.
Die Scramjet-Modellbrennkammer entha¨lt ein zentrales Brennstoffeinblaseelement, welches Was-
serstoff mit der Machzahl M = 2 parallel zu U¨berschallluftstro¨mung einbla¨st. Die Luftstro¨mung
wird ebenfalls auf die Machzahl M = 2 beschleunigt. Die kompressiblen U¨berschallscherschich-
ten wurden mit folgenden Messverfahren untersucht: Schlierentechnik, Pitotsonden, Laser-Zwei-
Fokus System (L2F), Laser-Induzierte-Fluoreszenz (LIF) und Rayleigh-Streuung.
Die konvektive Machzahl Mc, eine Kennzahl von kompressiblen Scherschichten in U¨berschall-
stro¨mungen, wurde im Bereich von Mc = 0, 7 bis 1, 34 variiert. Die kompressible Wachstumsrate
wurde mit inkompressiblen Wachstumsrate der Scherschicht normiert. Die Experimente zeigen,
dass die normierte Wachstumsrate der kompressiblen Scherschichten mit zunehmender konvek-
tiver Machzahl stark abnimmt und sich einer normierten Wachstumsrate von etwa 0, 3 anna¨hert.
Analog zu den inkompressiblen Scherschichten, treten in kompressiblen Scherschichten ebenfalls
große Wirbelstrukturen auf. Diese Strukturen werden mit zunehmender konvektiver Machzahl
in Stro¨mungsrichtung gestaucht und in die La¨nge gezogen.
Definierte Sto¨ße mit unterschiedlicher Sta¨rken wurden auf die kompressible U¨berschallscher-
schicht mit einem Keil an der oberen Modellbrennkammerwand induziert und die Scherschicht-
wechselwirkung mit dem Stoß untersucht. Sto¨ße verbessern lokal in der Na¨he des Interaktions-
bereichs die Vermischung der kompressiblen Scherschicht. Die normierte Wachstumsrate mit
Stoß-Scherschichtinteraktion verbessert sich um bis zu +50%. Mit zunehmender konvektiver
Machzahl Mc nimmt die Verbesserung der Vermischung auf etwa +20% ab.
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Kapitel 1
Einleitung
1.1 Luftatmende Antriebskonzepte fu¨r Hyperschallflug-
zeuge
Die na¨chste Generation von Raumtransportern soll die konventionellen Raketen ersetzen. Die
neuen System sollen wiederverwendbar, geringere Kosten pro Kilogramm Nutzlast, umwelt-
freundliche Technologien verwenden, unabha¨ngig vom Standort einsetzbar, sicherer und schnell
wiederverfu¨gbar sein. Neben neu konzeptierten Raketen ist ein neues mo¨gliches Konzept hierfu¨r
ein zweistufiger Raumtransporter, welcher aus einem luftatmenden Hyperschallflugzeug und ei-
nem Orbiter besteht ([41] und [85]). In Abbildung 1.1 ist ein solches Szenario dargestellt. Das
Hyperschallflugzeug mit Orbiter kann von einem beliebigen Startplatz starten und bringt den
Orbiter auf eine Ho¨he von 30 km, wo sich der Orbiter trennt und in den Zielorbit startet (siehe
Abbildung 1.2). Dort kann er seine Raumfahrtmission erfu¨llen und nach Abschluss der Mission
wieder in die Erde eintreten und auf einem Flugplatz landen. Ein entscheidender Vorteil dieses
Konzepts ist, dass der luftatmende Transporter keinen Oxidator mitnehmen muss, sondern ihn
aus der Umgebungsluft erha¨lt. Dies wirkt sich positiv auf die Nutzlast des Orbiters aus. Als
Brennstoff fu¨r das Hyperschallflugzeug ist Wasserstoff (H2) ein denkbares Konzept. Wasserstoff
hat einen sehr hohen Heizwert und ist ein sauberer umweltvertra¨glicher Brennstoff. Neben den
vielen Vorteilen hat Wasserstoff den Nachteil der Lagerung. Er beno¨tigt viel Volumen zur La-
gerung und hat einen niedrigen Siedepunkt.
Um dieses Vorhaben erfolgreich durchzufu¨hren, sind um in den erdnahen Orbit zu gelangen,
Hyperschallflugzeuge und Orbiter mit sehr hohen Fluggeschwindigkeiten bis zu Mach 10 erfor-
derlich. Mit den bekannten Staustrahlantrieben sind bisher maximal Mach 6-7 mo¨glich. Fu¨r
ho¨here Fluggeschwindigkeiten ist ein neuer Typ von Triebwerken notwendig: das Staustrahl-
1
Abbildung 1.1: Szenario des zweistufigen Raumtransporters Sa¨nger mit Orbiter. Links der Orbi-
ter auf dem Raumtransporter im Aufstiegsflug, in der Mitte bei der Stufentrennung und rechts
der Orbiter beim Wiedereintritt in die Erdatmospha¨re (Vorlage aus [41] und [57]).
triebwerk mit U¨berschallverbrennung (Scramjet). Analog zu dem bekannten Staustrahltrieb-
werk findet die Verdichtung im Einlauf und Expansion in der Du¨se ohne rotierende Teile statt.
Allein durch die Geometrie wird die Luft verdichtet und der Brennkammer zugefu¨hrt. In der
Brennkammer findet, dies ist der entscheidende Unterschied fu¨r das Scramjet, die Vermischung
und die Verbrennung im U¨berschallbereich statt. Dies ist neu, bisher fand die Vermischung
und die Verbrennung in der Brennkammer im Unterschallbereich statt. Nach der Verbrennung
expandiert das Gas aufgrund der Geometrie in der Du¨se und erzeugt beim Verlassen des Trieb-
werkes Schub. Dieses Triebwerk ist von seiner Konzeption in der Lage Flugmachzahlen um die
M = 20 theoretisch zu erreichen.
Bei der NASA in USA wurde zur Erforschung und Erprobung von Hyperschallflugko¨rpern das
zivile Hyper-X-Programm aufgelegt. In diesem Programm sollte ein Scramjet entwickelt, gete-
stet und unter realen Bedingungen in der Luft mit einer Machzahl gro¨ßer 5 geflogen werden.
Die hierfu¨r entwickelten Experimentalflugko¨rper haben die internen NASA Ku¨rzel X-43 und
X-51 ([59], [48] und [114]).
Der X-43 sollte die Machbarkeit eines Scramjets im Flug nachweisen. Allerdings war der erste
Versuch mit Hyperschallflugko¨rper X-43 im Juni 2001 nicht erfolgreich. Kurz nach dem Start
musste er gesprengt werden. Die Ursachenforschung dauerte la¨nger als erwartet und erst im
Herbst 2003 wurde die u¨berarbeitete Version X-43A fertig gestellt. Die Missionprofile der beiden
erfolgreichen Hyperschallflugko¨rper sind in Abbildung 1.4 dargestellt. Der Prototypflugko¨rper
X-43A startete am 27. Ma¨rz 2004 zu ihrem erfolgreichen Flug. Mit Hilfe eines Tra¨gerflugzeu-
ges B-52B wurde die Pegasus-Rakete, auf welcher der Hyperschallflugko¨rper X-43A montiert
war, auf 12 km Ho¨he befo¨rdert. Dort wurde die Pegasus-Rakete ausgeklinkt und beschleunigte
die X-43 auf Mach M = 5 in 31 km Ho¨he. Dort startete die Scramjetbrennkammer und be-
schleunigte den Prototypen X-43A auf die Machzahl M = 7.7. Der dritte Flug der X-43A am
16. November 2004 erreichte die Machzahl von M = 9.65 und stellte einen neuen Weltrekord
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Abbildung 1.2: Der Aufstieg eines zweistufigen Raumtransporters in den Orbit (aus [41]).
fu¨r Luftfahrzeuge mit Strahlantrieb auf. Dieser Test war erfolgreich und der Scramjetantrieb
arbeitete fu¨r etwa 10 Sekunden in einer Ho¨he von 33,5 km ([60],[66] und [67]).
Der nachfolgende Hyperschallflugko¨rper X-51, auch bekannt unter den Namen ” WaveRider ”
(Wellenreiter), folgt dem X-43 nach und sollte ein Scramjetflugzeug demonstrieren. Es wurde so
konstruiert, dass die Stoßwellen dem Flugzeug Auftrieb verschaffen sollen. Sein erster Flug war
am 26. Mai 2010, das X-51 wurde mit einem Raketenbooster auf Mach M = 4.5 beschleunigt,
dann schaltete sich das Scramjettriebwerk ein und beschleunigte den Flugko¨rper auf M = 5
und 21 km Ho¨he. Der Scramjet arbeitete fu¨r etwa 120 Sekunden erfolgreich, erreichte aber nicht
ganz die angestrebte Betriebsdauer von 240 Sekunden. Dieser Flug hat die la¨ngste Betriebszeit
einer Scramjetsbrennkammer. Der zweite und der dritte X-51 Flug am 13. Juni 2012 und am
14. August 2012 waren aufgrund technischer Probleme nicht erfolgreich. Der vierte und letzte
Flug eines X-51 Scramjets ist im Jahre 2014 geplant ([114] und [66]).
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Abbildung 1.3: Fotos und Skizzen der Experimentalflugko¨rper X43 und X51 (Vorlage aus [66]).
Abbildung 1.4: Missionsprofile des Experimentalflugko¨rpers X43A (aus [60]).
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1.2 Zielsetzung der Arbeit
Die erfolgreichen Versuche des X-43 und X-51 haben gezeigt, dass ein Scramjet prinzipiell funk-
tioniert und eine sehr große technische Herausforderung ist. Ein grundsa¨tzlich neuer Aspekt
ist die notwendige U¨berschallvermischung und -verbrennung bei Scramjets. Die U¨berschall-
stro¨mung ist stark kompressibel, und es sind Unstetigkeiten wie Sto¨ße und Verdu¨nnungsfa¨cher
vorhanden [2]. Durch die hohen Geschwindigkeiten in einer Scramjetbrennkammer, betra¨gt die
Verweildauer des Brennstoffgemisches in der Brennkammer nur wenige Millisekunden. In dieser
sehr kurzen Zeit muss der Brennstoff eingebracht, vermischt, gezu¨ndet und mo¨glichst vollsta¨ndig
verbrannt sein.
Experimente mit Wandeindu¨sung in eine U¨berschallsto¨mung zeigten eine geringe Vermischung
und Eindringtiefe des Brennstoffes in die Hauptstro¨mung [69]. Mit diesem Konzept alleine konn-
ten die Randbedingungen fu¨r eine effektive Verbrennung in der Brennkammer nicht erfu¨llt wer-
den. Aufgrund dieser Ergebnisse wurden Eindu¨seelemente entwickelt, welche in die Stro¨mung
hineinragen. Exemplarische Beispiele hierfu¨r sind: ” Fin-type Injector ” getestet bei TsAGI,
Russland sowie DLR, Deutschland ([88], [112]) und ” Parallel Injector Strut ” getestet bei der
NASA, USA [46]. Beide Injektoren sind schematisch in Abbildung 1.5 dargestellt. Gemeinsam
ist ihnen, dass sie parallel zur Hauptstro¨mung einblasen. Hierdurch bildet sich eine Scherschicht
zwischen Oxidator und Brennstoff aus. Dies gilt fu¨r viele aktuelle Injektoren welche experimen-
tell und numerisch untersucht wurden ([106], [109], [112], [115], [29], [91], [103] und [111]).
Die Ergebnisse der Mischung waren deutlich besser als durch die Wandeinblasung, aber trotz
alledem nicht befriedigend, was die Durchmischung und den Ausbrenngrad in der Scramjet-
brennkammer anging. Alle Experimente mit Injektoren zeigten, dass es sehr schwierig ist, eine
radial gut gemischte, homogene und effektive Verbrennung in dem gesamten Brennkammerraum
zu erreichen. Von diesen Faktoren ha¨ngt die Brennkammerla¨nge und der Triebwerkswirkungs-
grad entscheidend ab.
Ohne eine gute Mischung wird es keine effektive Verbrennung in der Brennkammer geben.
Der erste Schwerpunkt der Arbeit ist, die kompressible Scherschicht in einer Scramjetmodell-
brennkammer zu untersuchen und die experimentellen Ergebnisse mit den in der Literatur
vorhandenen Scherschichtexperimenten zu vergleichen und zu bewerten. Eine Untersuchung
der U¨berschallverbrennung erfolgt in dieser experimentellen Abhandlung nicht.
Im Rahmen dieser Arbeit sollen experimentelle Daten der U¨berschallvermischung von Was-
serstoff und Luft untersucht werden. Der Wasserstoff soll durch ein idealisiertes reales Ein-
blaseelement parallel in die Hauptstro¨mung eingeblasen werden. Der Wasserstoffeinblasestrahl
wird eine kompressible Scherschicht mit der Luft ausbilden. Diese Mischungsschicht ist eine
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Abbildung 1.5: Beispiele fu¨r Einblaseelemente: a) “ Fin-type Injector “ von TsAGI, Russland
und b) “ Parallel Injector Strut “ von der NASA, USA (Vorlage aus [112] und [46]).
schlanke freie Scherschicht und kann als Freistrahl in einer Parallelstro¨mung definiert werden
[92]. Viele klassische Scherschichtuntersuchungen und -experimente betrachten diese schlanken
freien Scherschichten nicht, sondern sind reine Trennungsschichten. Im Rahmen dieser Arbeit
sollen in U¨berschallstro¨mungen die Wachstumsraten der schlanken freien Scherschichten be-
stimmt werden und mit der klassischen Trennungsschicht anderer Experimentatoren verglichen
werden.
Durch Wandeinblasung und durch Injektoren entstehen in einer U¨berschallstro¨mung zwangs-
la¨ufig Sto¨ße. Diese werden mit den Mischungsschichten interagieren. Bisher existieren zu diesem
Grundlagenthema der Stoß - Scherschichtinteraktion wenig experimentelle Daten. Die Stoß -
Scherschichtinteraktion ist der zweite Schwerpunkt dieser experimentellen Arbeit. Es sollen
folgende Fragestellungen der Stoß - Scherschichtinteraktion experimentell untersucht und dis-
kutiert werden:
• Wie wirkt sich eine Stoß - Scherschichtinteraktion auf die Vermischung aus?
• Hat die Stoßsta¨rke einen Einfluss auf das Scherschichtwachstum?
• Welche Auswirkung hat die Position der Stoß - Scherschichtinteraktion auf die Vermi-
schung?
6
Diese Fragen sollten systematisch untersucht werden und mit der kompressiblen Scherschicht
ohne Stoßeinfluss verglichen werden.
Zur Untersuchung der beiden Schwerpunkte werden verschiedene Messtechniken zum Einsatz
kommen. Neben den konventionellen Messtechniken wie Schlierenaufnahmen und Pitotdruck-
messungen, kommen neue lasergestu¨tzte Messtechniken wie die Geschwindigkeitsmessung (L2F)
und die UV-Diagnostik mit Rayleigh-Scattering-Technik und mit O2-Fluoreszenz (O2LIF) zum
Einsatz.
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Kapitel 2
Aufgabenstellung und Stand der
Technik
Anfang der siebziger Jahre wurden Untersuchungen fu¨r luftatmende Hyperschallflugzeuge und
Raumtransporter durchgefu¨hrt ([60] und [47]) und die thermodynamischen Konzeptstudien er-
gaben, dass ein Staustrahltriebwerk mit U¨berschallverbrennung ab Flugmachzahlen von M ≥ 5
notwendig ist [105]. U¨berschallverbrennung war ein neues Fachgebiet auf welchem wenige Er-
fahrungen vorhanden waren. Auf diese theoretischen Betrachtungen und Berechnungen folgten
erste experimentelle Untersuchungen in dem Bereich U¨berschallvermischung und -verbrennung.
Bekannte experimentelle Arbeiten zu dem Thema U¨berschallvermischung werden im folgenden
dargestellt.
Medium 2
Medium 1
M1
M2
auswechselbarer Zentralkörper
Testsektion (Überschall)
kompressible Scherschicht
Abbildung 2.1: Klassischer Aufbau eines Scherschichtexperiments (Trennungsschicht) mit U¨ber-
schall.
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Um die physikalischen Effekte einer U¨berschallmischung besser zu verstehen und zu analysie-
ren wurden Basisscherschichtexperimente von verschiedenen Experimentatoren durchgefu¨hrt.
Roshko, Papamoschou und Brown bescha¨ftigten sich experimentell mit der kompressiblen Scher-
schicht ([15] und [75]). In Ihrem Aufsa¨tzen von 1974 und 1988 wurden die Scherschichtexperi-
mente mit den Medien Helium und Stickstoff beschrieben. Der Versuchsaufbau entspricht einer
zweidimensionalen Mischungsschicht am Ende eines Zentralko¨rpers. In Abbildung 2.1 ist dieser
klassische Aufbau fu¨r eine zweidimensionale Scherschichtuntersuchung schematisch dargestellt.
Sie ist als Trennungsschicht definiert [92]. Es wurden aus Schlierenaufnahmen und Pitotmes-
sungen Scherschichtwachstumsraten δw fu¨r inkompressible und fu¨r kompressible Scherschichten
bestimmt. Die inkompressiblen Versuchswerte zeigten eine gute U¨bereinstimmung mit den be-
kannten Literaturwerten [15]. Die kompressiblen Wachstumsraten der Scherschicht wichen stark
von den inkompressiblen Erwartungswerten ab. In Abbildung 2.2 zeigen die kompressiblen Ver-
suchswerte (Symbole: +,×,∆) deutlich geringere Wachstumsraten wie die inkompressiblen Ver-
suchswerte (Symbol: •). In die Auswertung gingen ebenfalls die experimentellen Ergebnisse von
Maydew & Reed [58], Chinzei [20] Ikawa [58] und Sirieix & Solignac [95] mit ein. Die kompres-
Abbildung 2.2: Vergleich der inkompressiblen (Symbol: •) und kompressiblen (Symbole:
+,×,∆) Wachstumsrate δw einer Scherschicht u¨ber dem Dichteverha¨ltnis ρ1/ρ2 und der Mach-
zahl M1 (aus [15]).
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siblen Wachstumsraten δw nahmen mit gro¨ßeren Machzahlen M1 stark ab. Dies war zu diesem
Zeitpunkt ein neues und u¨berraschendes Ergebnis.
Die Schlierenaufnahmen zeigten große koha¨rente Strukturen in inkompressiblen und in kom-
pressiblen Scherschichten. In Abbildung 2.3 wird links eine inkompressible und rechts eine
kompressible Scherschicht dargestellt. Die kompressiblen Schlierenaufnahmen wirken unstruk-
turierter und kompakter als die inkompressiblen Schlierenaufnahmen. Es sind mehr kleinere
und verschachtelte Strukturen sichtbar, welche sich den großen Strukturen u¨berlagerten. Diese
Strukturen wurden auch von Oertel [73], Menon [63], Clemens & Mungal [23] und Ortwerth &
Shine [74] in Schlierenaufnahmen festgestellt. Allerdings nicht von Goebel & Dutton [36], sie
bezweifeln ein Vorkommen dieser großen Strukturen. Die Mehrheit der Experimentatoren kann
diese Strukturen visuell in Ihren Schlierenfotos nachweisen.
Abbildung 2.3: Links eine Wirbelaufnahme einer inkompressiblen Scherschicht und rechts einer
kompressiblen Scherschicht (Vorlage aus [15]).
Parallel hierzu wurden erste theoretische U¨berlegungen zur Normierung und zur Klassifizierung
der Ergebnisse angestellt. Bogdanoff definierte 1983 in [9] die konvektive Machzahl MC :
Mc = Mc1 = Mc2 =
u1 − u2
a1 + a2
(2.1)
Sie ist das Verha¨ltnis des Geschwindigkeitsunterschieds u1 − u2 zwischen den beiden Gas-
stro¨mungen zu der Summe der Schallgeschwindigkeiten a1 +a2 der beiden Medien. Dies basiert
auf der Annahme, dass große Strukturen in den Scherschichten existieren und dass diese a¨hn-
liche Profile auf beiden Seiten der Gasstro¨me haben. Sie bewegen sich mit einer mittleren
Geschwindigkeit zwischen den beiden Gasstro¨men. So dass der dynamische Druck in der Mit-
te der beiden Strukturen gleich sein muss. Eine detaillierte Beschreibung und Herleitung der
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konvektiven Machzahl ist in Kapitel 3.3: “ Definition der konvektiven Machzahl “ dargestellt.
Vertieft hat diese U¨berlegungen Dimotakis [27]. Mit dieser Definition ko¨nnen die verschiedenen
kompressiblen Experimente mit den inkompressiblen Ergebnissen normiert und gegenu¨ber der
konvektiven Machzahl aufgetragen werden. Diese Normierung wurde von verschiedenen Au-
toren durchgefu¨hrt und ist in Abbildung (2.4) dargestellt ([5],[20],[23],[30], [36],[40],[42],[58],
[75],[95] und [96]). Alle experimentellen Ergebnisse besta¨tigen einen starken Abfall der nor-
mierten Scherschichtdicke mit steigender konvektiver Machzahl.
Weitere Untersuchungen folgten 1991 mit modernen laserdiagnostischen Methoden. Goebel und
Dutton [36] untersuchten die kompressible Scherschicht mit einem Zweikomponenten-Laser-
Doppler Geschwindigkeitsmesssystem (LDV). Sie verwendeten einen klassischen 2D Scher-
0.0 0.5 1.0 1.5 2.0
Mc [-]
0.0
0.2
0.4
0.6
0.8
1.0
1.2
1.4
1.6
dc
/d
i [
-]
Chinzei et al. (1986)
Clemens and Mungal (1995)
Elliot and Samimy (1990)
Goebel and Dutton (1991)
Hall et al. (1991a)
Ikawa and Kubota (1975)
Maydew and Reed (1963)
Papamoschou and Roshko (1988)
Sirieux and Solgnac (1966)
Testbereich Modellbrennkammer
Abbildung 2.4: Darstellung der normierten Wachstumsrate dc/di von kompressiblen Scher-
schichten und des Testbereichs der Modellbrennkammer als Funktion der konvektiven Machzahl
Mc.
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schichtaufbau mit Splitterplatte und siedeten die Stro¨mung mit Titanoxid (TiO2) Partikel. Fu¨r
die konvektiven Machzahlen Mc von 0.2 bis 0.99 wurde die kompressible Scherschicht vermessen.
Sie verglichen die Turbulenzwerte in Stro¨mungsrichtung und horizontal zur Stro¨mungsrichtung
mit Werten von inkompressiblen Scherschichten. Sie stellen fest, dass die Werte in Stro¨mungs-
richtung nahezu konstant sind, wobei die Turbulenzwerte horizontal zur Stro¨mungsrichtung mit
zunehmenden Mc deutlich abnehmen. A¨hnliche Untersuchungen mit einem LDV System haben
Elliot und Samimy durchgefu¨hrt [31].
Untersuchungen zur dreidimensionalen Struktur der kompressiblen Scherschichten machten die
Autoren Clemens und Mungal 1995 [23]. Sie verwendeten fu¨r ihre Untersuchungen einen klas-
sischen 2D Scherschichtaufbau mit einer variablen Splitterplatte. Die Versuchsmedien waren
Luft und Argon. Die Versuche wurden fu¨r verschiedene konvektive Machzahlen Mc im Bereich
von 0.28 bis 0.79 durchgefu¨hrt. Sie verwendeten UV-diagnostische Methoden, um dreidimensio-
nale Strukturen der kompressiblen Scherschicht aufzuschlu¨sseln. Die eine Methode war Planar
Laser Mie-Streuung von kondensiertem Alkoholnebel und Planar Laser-Induzierte Fluoreszenz
von Stickstoffoxid. Die UV-Aufnahmen bei MC = 0.28 zeigen klare große elliptische Struktu-
ren, die sich geradlinig in zweidimensionaler Richtung bewegen. Mit zunehmender konvektiver
Machzahl (Mc > 0.5) und gro¨ßerer Kompressibilita¨t gehen die großen Strukturen in Polygone
dreidimensionale Strukturen u¨ber. Dies ist schematisch in Abbildung 2.5 veranschaulicht. Sie
werden deutlich zerfranster, chaotischer, sta¨rker gezackt und eckiger. Sie wirken zusammen-
gestauchter als die Strukturen bei niedrigeren konvektiven Machzahlen. Ebenfalls wie in den
LDV-Untersuchungen werden die mittleren turbulenten Fluktuationen mit zunehmender kon-
vektiver Machzahl kleiner.
Mc
0,3 0,5 0,7
Abbildung 2.5: Wirbelstrukturen in Abha¨ngigkeit der konvektiven Machzahl Mc (Vorlage aus
[23]).
Im Gegensatz zu den klassischen Scherschichtexperimenten orientiert sich der Experimentauf-
bau in dieser Arbeit na¨her an einer realen Scramjetbrennkammer, ohne den Bezug zu den klassi-
schen Scherschichtexperimenten zu verlieren. Die Medien sind Luft (Oxidator) und Wasserstoff
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Abbildung 2.6: Schema des Experimentellen Aufbaus von Menon zur Untersuchung einer Stoß
- Scherschichtwechselwirkung (aus [63]).
(Brennstoff). Die Eindu¨sung von Wasserstoff erfolgt durch ein zentrales Element, welches von
oben und von unten mit Luft in U¨berschallgeschwindigkeit (M = 2.0) umstro¨mt wird. Der
Wasserstoff wird durch sechs kreisfo¨rmige Lavaldu¨sen ebenfalls zentral mit einer Machzahl von
M = 2 eingedu¨st. Das Einblaseelement ist kein Schlitz, sondern ist auch weitgehend angelehnt
an ein mo¨gliches reales Einblaseelement. Es wurde allerdings dahingehend optimiert, dass sich
hinter dem Element schnell eine zweidimensionale Stro¨mung ausbildet. Durch eine regelbare
Erhitzung durch Vorverbrennung von Wasserstoff und Sauerstoff der beiden Stro¨mungsmedien
Luft und Wasserstoff kann ein großer Bereich der konvektiven Machzahl abgedeckt werden.
Dieser reicht von Mc = 0.72 bis Mc = 1.34 und deckt einen sehr interessanten Bereich der
kompressiblen Scherschicht ab (siehe Abbildung 2.4). In diesem Bereich fa¨llt die normierte
Wachstumsrate stark ab, und es liegen im Bereich Mc > 1.0 wenig Messdaten vor. Ziel war es,
die Messergebnisse dieses Aufbaus (Freistrahl in einer Parallelstro¨mung) mit den klassischen
Scherschichtversuchen (Trennungsschicht) zu vergleichen und zu verifizieren. Es ist die Frage
zu kla¨ren, ob ein weitgehend realer Aufbau a¨hnliche oder gleiche Ergebnisse erzielt wie die
Trennungsschichtversuche. Zwischenergebnisse wurden in [71] dokumentiert und alle gewonnen
Ergebnisse werden in Kapitel 6.2 dargestellt.
Menon [63] studierte experimentell die Interaktion zwischen einem Stoß und einer kompressiblen
Scherschicht. Sein Ziel war es, das limitierte Wachstum der kompressiblen Scherschicht durch
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einen Stoß zu verbessern. Hintergrund fu¨r diese Untersuchungen waren, ein besseres Versta¨ndnis
fu¨r die komplexen Vorga¨nge der Hochgeschwindigkeitsverbrennung und -vermischung in einem
Scramjet zu gewinnen. Die Forschungsarbeiten fanden im Rahmen des NASA National Aero-
Space Plane (NASP, X-30) Projekts statt ([113] und [8]). Menon’s Fokus lag vor allem in der
genaueren Untersuchung der U¨berschallvermischung und der Interaktion der Mischungsschicht
mit einem Stoß. Seine ersten quantitativen Ergebnisse zeigten eine Verbesserung der Vermi-
schung durch einen Stoß. Die Untersuchungen waren auf eine konvektive Machzahl (Mc = 0.36)
und zwei unterschiedliche Stoßsta¨rken bei fixer Position begrenzt. Die Medien waren Stickstoff
u¨ber eine Lavaldu¨se (M = 2.5) und Helium durch eine Schlitzeindu¨sung (M = 1.0). Die Aus-
wertungen zeigten qualitativ eine Wachstumsverbesserung der Scherschicht um bis zu +23%,
hervorgerufen durch eine Stoß - Scherschichtinteraktion.
Das in dieser Arbeit beschriebene Experiment greift diese Beobachtungen auf und untersucht ex-
perimentell die Stoß - Scherschichtinteraktion systematisch durch drei verschiedene Stoßsta¨rken,
welche an verschiedenen Positionen mit der Scherschicht interagieren. Gerade bei hohen konvek-
tiven Machzahlen ist das Wachstum der Scherschicht sehr begrenzt. Hier sind Verbesserungen
Abbildung 2.7: Einzelaufnahmen von der Mie-Streuung bei einer konvektiven Machzahl Mc =
0, 8 mit Stoßeinwirkung auf die Scherschicht (aus [64]).
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des Scherschichtwachstums in einer Scramjetbrennkammer sehr hilfreich, um die Vermischung
zu verbessern. Eine Zusammenfassung von Teilergebnissen ist in [72] und [16] dargestellt und
alle erzielten Ergebnisse werden in Kapitel 6.3 dargestellt.
Mesnier und Brummund haben im Anschluss an die oben genannten Messkampagnen mit dem
gleichen experimentellen Aufbau Mie-Streuung (UV-Diagnostik) Versuche durchgefu¨hrt ([16],
[18] und [64]). Hierbei wurde dem Wasserstoff TiO2-Partikel zugemischt. Sie wiederholten einen
Teil der Versuche aus [72] ohne und mit Stoß. Die experimentellen Ergebnisse wurden verglichen
und zeigten teilweise Unterschiede zu den Ergebnissen von [72]. Dies wird in dieser Arbeit in
den Kapiteln 6.2.4 und 6.3.3 analysiert und die Gru¨nde fu¨r die Unterschiede diskutiert.
Am Lehr- und Forschungsgebiet Betriebsverhalten der Strahlantriebe der RWTH Aachen wur-
de zusammen von Mitarbeitern und Doktoranden ein 2D Finite-Elemente Galerkin Verfahren
(FEM) entwickelt, welcher numerisch die physikalischen Bedingungen in einem Staustrahltrieb-
werk nachbilden kann ([82] und [80]. Die Turbulenzmodellierung basiert auf einem k−  Modell
fu¨r hohe Reynoldszahlen [49] und einem kompressiblen Dissipationsmodell nach Sarkar [89]. Das
numerische FEM Modell fu¨r hohe Reynoldszahlen wurde von Rick [81] und Sasse [90] ausfu¨hrlich
beschrieben. Mit diesem 2D Finite-Elemente Verfahren hat Wepler das Scherschichtexperiment
dieser experimentellen Arbeit nachgerechnet und mit den experimentellen Daten verglichen
[116]. Ein detaillierter Vergleich der numerischen und der experimentellen Ergebnisse wurden
in dieser Arbeit in Kapitel 6.4 mit aufgenommen.
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Kapitel 3
Kompressible Scherschichten in
Scramjetbrennkammern
3.1 Turbulente Scherschichten
Scherschichten entstehen wenn sich zwei parallel bewegende Stro¨mungen mit unterschiedlichen
Eigenschaften aufeinander treffen. Die unterschiedlichen Eigenschaften ko¨nnen beispielsweise
Geschwindigkeit, Dichte, Temperatur, Druck und Stoffeigenschaften sein.
Medium 2
Medium 1
u1
u2
u1
u2
x
z
Trennplatte
Abbildung 3.1: Schema einer Scherschicht mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten.
In Abbildung (3.1) ist eine typische Scherschicht (Trennungsschicht) dargestellt. Hier treffen
sich zwei unterschiedliche Medien mit unterschiedlichen Geschwindigkeiten und Stoffeigenschaf-
ten. An den Kontaktfla¨chen treten beispielweise ein Geschwindigkeitsgradient δu = u2 − u1,
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Dichtegradient δρ = ρ2− ρ1 Temperaturgradient δT = T2−T1 und Druckgradient δp = p2− p1
auf. Aufgrund der Reibung zwischen den beiden Medien kommt es zu einem Austausch von
kinetischer Energie, wobei an der Kontaktfla¨che das langsamere Medium beschleunigt und das
schnellere Medium abgebremst wird. Durch diesen molekularen Energieaustausch entsteht eine
anwachsende Scherschicht, welche sich stetig verbreitert.
Bei kleineren Geschwindigkeiten entsteht eine laminare Scherschicht. Mit gro¨ßeren Geschwindig-
keiten u wird die Scherschicht turbulent. Ein Maß fu¨r das turbulente Verhalten der Scherschicht
ist die Reynoldszahl Re [92]. Sie beinhaltet die Geschwindigkeit u, die dynamische Viskosita¨t
µ, die Dichte ρ (oder Viskosita¨t ν) und eine charakteristische La¨nge d.
Die Reynoldszahl Re ist definiert als:
Re =
ρud
µ
=
ud
ν
(3.1)
Die dynamische Viskosita¨t µ kann fu¨r gasfo¨rmige Medien wie Luft und Wasserstoff mit der
Sutherlandbeziehung berechnet werden [34]:
µ = µ0 · T0 + Ts
T + Ts
(
T
T0
) 3
2
(3.2)
mit :
T : Temperatur des Gases [K]
T0 : Temperatur [K] = 273K
µ0 : dynamische Viskosita¨t [kg/ms] bei 273K
Ts : Sutherland Konstante [−]
Die Konstanten fu¨r gasfo¨rmige Luft, u¨berhitzten Wasserdampf und gasfo¨rmigen Wasserstoff
sind [34]:
Wasserstoff Luft Wasserdampf
µ0[kg/ms] 7.82 · 10−6 17.1 · 10−6 12.29 · 10−6
Ts[−] −10 122 890
Die Medien Luft und Wasserstoff bewegen sich in einer Scramjetbrennkammer mit Machzahlen
M gro¨ßer 1 und somit auch mit hohen Geschwindigkeiten u > 500 [m/s]. Die charakteristische
La¨nge d, beispielsweise der Durchmesser des Triebwerks ist klein (Bsp.: d = 10 [m]) im Vergleich
zur Geschwindigkeit.
Fu¨r den Flug in den Orbit mit M = 5 treten in einer Ho¨he von 20km eine Außentemperatur
von TLuft = 213, 1 K und ein Dichte von ρ = 0, 1293 kg/m
3 auf. Die Luft wird durch mehrere
Sto¨ße vor dem Brennkammereintritt auf TLuft = 406 K verdichtet. Hiermit ergibt sich eine
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Abbildung 3.2: Schema einer kompressiblen turbulente Scherschicht.
dynamische Viskosita¨t µ = 23.21 · 10−6 kg/ms. Tritt die Luft mit M = 2 in die Brennkammer
ein, hat sie eine Geschwindigkeit von u = 818, 8 m/s. Mit diesen Abscha¨tzungen ergibt sich
Reynoldszahl Re fu¨r Luft in einer Scramjetbrennkammer als:
Re =
ρud
µ
=
0.60221 kg/m3 · 818.8 m/s · 10 m
23.21 · 10−6 kg/ms = 212, 5 · 10
6. (3.3)
Ab Reynoldszahlen Re > 1 · 105 bilden sich vollkommen turbulente Scherschichten aus [92].
Somit bedeutet diese große Zahl Re > 212, 5 ·106, dass in einem Scramjettriebwerk vollkommen
turbulente Scherschichten und vollkommen turbulente Grenzschichten zu erwarten sind.
Durch das Eindu¨sen von Wasserstoff in Luftu¨berschallstro¨mung entsteht eine freie Scherstro¨mung
(Freistrahl). Die freien Scher- und Grenzschichten zeigen im Experiment nur sehr kleine Erwei-
terungswinkel und werden daher in der Literatur als schlanke freie Scherstro¨mungen bezeichnet
[92]. Ein Grund hierfu¨r ist vermutlich, dass die turbulente Reibung sehr viel gro¨sser ist als die
viskose Reibung an den Ra¨ndern der freien Scherschichten [92].
Aufgrund der oben genannten Definitionen entsteht in einer Scramjetbrennkammer bei Brenn-
stoffeindu¨sung eine schlanke freie kompressible und vollkommen turbulente Scherschicht.
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3.2 Definition der konvektiven Machzahl
In inkompressiblen Scherschichten bilden sich durch Reibung an den Kontaktfla¨chen Wirbel-
strukturen aus, welche sich mit einer nahezu konstanten Relativgeschwindigkeit bewegen. In
Abbildung (3.2) ist die Bewegung eines Wirbels schematisch dargestellt. Diese Wirbel wurden
auch in kompressiblen Scherschichten nachgewiesen ([15], [40] und [20]). Mit der Annahme, dass
große Strukturen (Wirbel) existieren und sie sich mit der Geschwindigkeit uc bewegen, folgt,
dass der dynamische Druck in den Wirbelzentren von beiden Stro¨mungen gleich ist. Voraus-
gesetzt wird, dass keine irreversiblen Prozesse zwischen dem Wirbel und der Außenstro¨mung
stattfinden. Mit der Isentropenbeziehung und dem Energiesatz fu¨r kompressible Gase gilt im
Wirbelzentrum der Scherschicht [2]:
p1 ·
(
1 +
γ1 − 1
2
(
u1 − uc
a1
)2) γ1−1γ1
= p2 ·
(
1 +
γ2 − 1
2
(
uc − u2
a2
)2) γ2−1γ1
= pc,dyn (3.4)
Index1 : schnellere Gasstro¨mung
Index2 : langsamere Gasstro¨mung
Indexc : relative Wirbelstro¨mung
γ : Isentropenexponent
a : Schallgeschwindigkeit
u : Geschwindigkeit
p : Druck
Bei zweiatomigen Gasen, wie beispielsweise Wasserstoff (H2: γ = 1.41) und Luft (O2 + N2:
γ = 1.4), ist der Isentropenexponent nahezu gleich. Fu¨r eine offen durchstro¨mte Brennkammer
trifft lokal die Annahme, dass der statische Druck gleich ist, ebenfalls zu. Mit diesen Vorgaben,
dass es sich um gasfo¨rmige Medien mit gleichen Isentropenexponenten γ1 = γ2 und gleichen
statischen Druck p1 = p2 handelt, ergibt sich die Geschwindigkeit der Wirbel uc als:
uc =
a2u1 + a1u2
a1 + a2
. (3.5)
Mit den Geschwindigkeiten der Wirbel und der freien Stro¨mungen kann eine konvektive Mach-
zahl Mc definiert werden:
Mc1 =
u1 − uc
a1
und (3.6)
Mc2 =
uc − u2
a2
. (3.7)
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Abbildung 3.3: Vergleich der normierten Wachstumsrate dc/di (δ′c/δ
′
inc) von kompressiblen
Scherschichten als Funktion der konvektiven Machzahl Mc.
Mit den oben genannten Annahmen ist konvektive Machzahl Mc fu¨r beide Stro¨mungen gleich:
Mc = Mc1 = Mc2 =
u1 − u2
a1 + a2
. (3.8)
Je gro¨ßer die konvektive Machzahl, desto gro¨ßer ist der Geschwindigkeitsunterschied zwischen
den Stro¨mungen. Fu¨r inkompressible Stro¨mungen sind die Geschwindigkeitsunterschiede sehr
klein in Bezug auf die Schallgeschwindigkeiten. Die konvektive Machzahl ist hier na¨herungswei-
se Null. Fu¨r die folgenden Betrachtungen haben inkompressible Scherschichten eine konvektive
Machzahl von nahe Null (Mc,inc ∼= 0).
Zur Beurteilung der Wachstumsrate δ′ = tan(α) einer kompressiblen Scherschicht wird sie mit
der Wachstumsrate einer inkompressiblen Scherschicht normiert. Beim Vergleich werden die
Verha¨ltnisse der Geschwindigkeiten, der Dichten, der Temperaturen und der Isentropenexpo-
nenten gleich gehalten (Bsp.: u2/u1 = u4/u3).
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Die normierte Wachstumsrate δ′c/δ
′
inc = (dc/di) ist definiert als:
δ′c
δ′inc
=
f
(
u2
u1
, ρ2
ρ1
, T2
T1
, γ2
γ1
,Mc
)
f
(
u4
u3
, ρ4
ρ3
, T4
T3
, γ4
γ3
,Mc = 0
) (= dc/di) (3.9)
Die Wachstumsrate der inkompressiblen Scherschicht δ′inc kann durch folgende Formel beschrie-
ben werden [75]:
δ′inc = Cδ
(1− r)(1 +√s)
1 + r
√
s
(= di) (3.10)
Cδ : empirische Konstante [−]
s = ρ2/ρ1 und r = u2/u1
Die Konstante Cδ ist fu¨r optische Messungen Cδ = 0.14 und fu¨r Pitotmessungen Cδ = 0.17. Die
Formel wurde aus experimentellen Daten erstellt und vernachla¨ssigt den Einfluss der Tempe-
ratur und der Isentropenexponenten [15].
Die Wachstumsraten δ′c der kompressiblen Scherschicht wurde von den Experimentatoren aus
Schlieren- und Pitotmessungen bestimmt. Um die verschiedenen Ergebnisse vergleichen zu
ko¨nnen, wurden die normierte Wachstumsrate nach Gleichung 3.9 bestimmt und u¨ber der kon-
vektiven Machzahl Mc aufgetragen. Die experimentellen Wachstumsraten von verschiedenen
Autoren sind in Abbildung (3.3) dargestellt ([5],[20],[23],[30], [36],[40],[42],[58], [75],[95] und
[96]).
Deutlich zu sehen ist, dass die normierte Wachstumsrate der kompressiblen Scherschicht mit zu-
nehmender konvektiver Machzahl abnimmt. Bis zu Mc = 0.3 sind keine großen Unterschiede zur
kompressiblen Scherschicht zu erkennen. Allerdings streuen hier die experimentellen Ergebnisse
stark. Zwischen Mc = 0.3 − 1.0 nimmt die Wachstumsrate exponentiell ab bis zu einem Wert
von etwa 0.25 und bleibt bei ho¨heren konvektiven Machzahlen nahezu konstant. Bei ho¨heren
konvektiven Machzahlen sind wenig Messdaten verfu¨gbar.
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Kapitel 4
Versuchsaufbau
4.1 Versuchsanlage
Die Versuchsanlage befindet sich auf dem Gela¨nde der Deutschen Zentrum fu¨r Luft- und Raum-
fahrt (DLR) im Standort Lampoldshausen. Das Scramjetbrennkammermodell wurde im Ver-
suchslabor M11/4 aufgebaut. Fotos vom Versuchslabor sind in Abbildung 4.1 dargestellt. In
einem luftatmenden Scramjettriebwerk ist das Arbeitsmedium Luft und ein Brennstoff Was-
serstoff. Mit dieser Brennstoff-Oxidatorkombination wurden die Versuche durchgefu¨hrt. Die
Infrastruktur der DLR Lampoldshausen stellt hierfu¨r eine kontinuierliche Versorgung der Me-
dien Wasserstoff, Sauerstoff, Stickstoff und Luft sicher.
In Abbildung 4.2 ist schematisch der Aufbau des Scramjetpru¨fstands dargestellt. Die Versor-
gung erfolgt fu¨r Wasserstoff und Sauerstoff u¨ber drei Bu¨ndel mit jeweils 12 Druckgasflaschen
Abbildung 4.1: Linke Seite das Versuchsgeba¨ude M11 und rechte Seite der Scramjetpru¨fstand
M11/4 der DLR Lampoldshausen.
22
(3 x 0.6 m3 unter maximal 200 bar). Der maximale Wasserstoffmassenstrom betra¨gt 50 g/s. Die
Luftversorgung erfolgt aus einem Drucktank mit 10 m3 unter maximal 200 bar. Der maximale
Luftmassenstrom in der skalierten Scramjetbrennkammer betra¨gt 3 kg/s. Die Stickstoffversor-
gung mit maximal 200 bar erfolgte aus dem internen Netz der DLR-Lampoldshausen. Er wird
zur Spu¨lung der Wasserstoff- und der Sauerstoffleitungen verwendet. Die Aufheizung der Luft
durch den U¨berschallflug vor der Brennkammer in einem Scramjettriebwerk wird durch auf-
geheizte Luft simuliert. Diese wird durch eine Wasserstoff - Sauerstoffvorverbrennung in den
Brennern erzeugt und der kalten Luft im Lufterhitzer vor der Lavaldu¨se zugemischt. Durch eine
Regelung der Wasserstoff-Sauerstoff Vorverbrennung kann die Luft kontinuierlich von 300K bis
auf 1070K Totaltemperatur erhitzt werden.
Der Wasserstoff kann analog aufgeheizt werden. Durch eine Wasserstoff-Sauerstoffvorverbrennung
im H2 - Erhitzer mit deutlichem Wasserstoffu¨berschuss ist Erhitzung des Wasserstoffs bis auf
Abbildung 4.2: Schematischer Aufbau des Scramjetpru¨fstandes.
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eine Totaltemperatur von 830K mo¨glich. Die Zuleitungen zum Einblaseelement sind mo¨glichst
kurz gehalten, um die Temperaturverluste durch Strahlung und Konvektion so klein wie mo¨glich
zu halten. Durch die Vorverbrennung in der Luft- und in der Wasserstoffstro¨mung a¨ndern sich
die Zusammensetzung von der Luft und des Wasserstoffs. Dies ist ausfu¨hrlich im Kapitel Ver-
suchsbedinungen beschrieben.
Die Beschleunigung der Luft auf U¨berschall erfolgt durch eine Lavaldu¨se (siehe Abbildung 4.2).
Die Machzahl am Ende der Du¨se betra¨gt 2. Der Querschnitt am Ende der Luftdu¨se ist rechteckig
und mit Hilfe eines CFD-Verfahrens so optimiert, dass hier eine 2D - Stro¨mung vorliegt.
4.2 Scramjetmodellbrennkammer
An dieser Scramjetmodellbrennkammer sollten verschiedene Messmethoden zum Einsatz kom-
men. Dies sind Schlierenaufnahmen, Pitotsondenmessung, Geschwindigkeitsmessungen (L2F)
und UV-Diagnostik (O2LIF und Rayleigh). Um die verschiedenen Messmethoden nacheinander
einsetzen zu ko¨nnen, wurde die Modellbrennkammer modular aufgebaut. Dies ermo¨glichte einen
optimalen optischen Zugang zur Modellbrennkammer, schnelle Umru¨stzeiten auf eine andere
Messmethode und einen schnellen Austausch von defekten oder verunreinigten Quarzglasele-
menten.
Die Scramjet-Modellbrennkammer hat einen Rechteckquerschnitt von 40 mm x 50 mm und eine
La¨nge von 350 mm. Als Material fu¨r den Kanal wurde der hochwarmfeste Stahl 1.4571 (X 10
CrNiMoTi 18 10) verwendet. Eine schematische Darstellung der Modellbrennkammer ist in den
Abbildungen 4.3 und 4.4 zu sehen. Die obere Brennkammerwand ist kontinuierlich verstellbar,
und mit einem Keil kann ein definierter schra¨ger Verdichtungsstoß erzeugt werden. Die Position
und der Winkel des Stoßes kann in weiten Grenzen variiert werden. Die untere Brennkammer-
wand ist mit drei Grad angestellt um eine eventuelle Blockierung bei einer unerwu¨nschten
Selbstzu¨ndung des Wasserstoffs zu vermeiden. Sie kann fu¨r die Pitotsondenversuche gegen eine
untere Brennkammerwand mit Schlitzen fu¨r die Sonde und Anschlu¨ssen fu¨r den Schrittmotor
der Pitotsonde ausgetauscht werden. Fu¨r die UV-Diagnostik wurde eine obere und untere neue
Brennkammerwand mit verschiebbaren Quarzglasscheiben eingesetzt. Die Seitenelemente wer-
den durch Spannelemente an die obere und untere Brennkammerwand gepresst. Fu¨r optische
Versuche wurden Seitenelemente aus Quarzglas angefertigt. Die Dichtung zwischen den ein-
zelnen Seitenelementen erfolgte mit einer Grafitdichtung und einer Spannschraube, welche die
Seitenelemente gegen die Lavaldu¨se fixierte.
Um bei der Trennung der Hauptstro¨mung in einen unteren und oberen Luftstrom Sto¨rungen,
wie beispielsweise einen Stoß, zu vermeiden, erfolgte die Trennung der Luft im Unterschallbe-
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reich vor der Lavaldu¨se (siehe Abbildung 4.2). Das Einblaseelement ist eine 6 mm dicke Platte
und teilt die Brennkammer in zwei symmetrische Ha¨lften. Die Ausblasung erfolgt parallel zur
Luft aus sechs eng aneinanderliegenden Lavaldu¨sen mit der Machzahl MH = 2.0. Sie ist in
der Abbildung 4.5 dargestellt. Diese Ausblaseart wurde gewa¨hlt in Anlehnung an mo¨gliche
Scramjeteinblaseelemente ([46], siehe Abbildung 1.5). Allerdings liegen die Ausblasedu¨sen sehr
nahe beieinander, um mo¨glichst bald nach der Einblasung eine zweidimensionale Stro¨mung zu
erreichen.
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Mischungsschicht
Lavaldüse H2
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Abbildung 4.3: Schema des Versuchsaufbaus in einer idealisierten Modellbrennkammer.
Abbildung 4.4: Technische Prinzipskizze der idealisierten Modellbrennkammer.
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Abbildung 4.5: Fotografie der Wasserstoffausblasedu¨sen fu¨r M = 2.0.
Abbildung 4.6: Fotografie der idealisierten Scramjetbrennkammer mit Stoßgenerator (Keil) an
der oberen Brennkammerwand.
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4.3 Versuchsbedingungen
4.3.1 Stro¨mungsbedingungen
Die in dem experimentellen Aufbau verwendeten Medien Luft, Wasserstoff und u¨berhitztes
Wasser sind gasfo¨rmig. Ihre charakteristischen Stoffdaten sind in folgender Tabelle 4.1 zusam-
mengefasst:
R [J/kg K] M’ [kg/kmol] γ[−]
Luft 287.1 28.96 1.4
Wasserstoff 4157.2 2 1.41
Wasser (u¨berhitzt) 461.5 18.02 1.33
Tabelle 4.1: Charakteristische Stoffdaten der gasfo¨rmigen Medien Luft, Wasserstoff und u¨ber-
hitztes Wasser.
Bemerkenswert hierbei ist die geringe Moleku¨lmasse M ′ von Wasserstoff gegenu¨ber der Luft.
Dies hat zu Folge, dass bei gleichen Temperaturen die Schallgeschwindigkeit a =
√
γRT in
Wasserstoff um einen Faktor 3.81 gro¨ßer ist als in der Luft.
Die Machzahl M = 2 liegt durch die Auswahl der Luftdu¨se und der Wasserstoffdu¨sen fest. Um
die Geschwindigkeiten u:
u = M · a = M ·
√
γRT (4.1)
der Medien Luft und Wasserstoff bei konstanter Machzahl zu vera¨ndern, wird im Experiment
die Temperatur der beiden Medien variiert. Durch eine Wasserstoff - Sauerstoffvorverbrennung:
2H2 +O2 → 2H2O (4.2)
kann die Temperatur der Medien Luft und Wasserstoff gesteuert werden. Die maximalen To-
taltemperaturen im Experiment betragen fu¨r die Luft 1070K und fu¨r den Wasserstoff 830K. In
folgenden Tabellen 4.2 und 4.3 sind die Anteile des Wasserdampfs nach den jeweiligen Erhitzern
und vor der Vermischung dargestellt. Hierbei ist ξ = mi/mges als Massenanteil und ψ = ni/nges
als Molanteil fu¨r das jeweilige Medium definiert.
Fu¨r die aufgeheizte Luft nach dem Lufterhitzer sind die Werte in Tabelle 4.2 berechnet worden.
Analog gelten fu¨r den aufgeheizten Wasserstoff H2 nach dem H2 - Erhitzer die Werte aus Tabel-
le 4.3. Der Anteil des Wasserdampfes in der Luft ist gering. Er erho¨ht leicht die Gaskonstante
der Luft. Bei hohen Wasserstofftemperaturen macht sich der Anteil von Wasserdampf aller-
dings bemerkbar. Er reduziert die Gaskonstante von Wasserstoff. Dies hat Auswirkungen auf
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TT [K] 300 500 700 900 1070
ξH2O,Luft 0.0 0.004 0.0086 0.017 0.035
RM,Luft [J/kgK] 287.1 287.8 288.6 290.1 293.2
Tabelle 4.2: Gaskonstante RM,Luft fu¨r aufgeheizte Luft.
TT [K] 300 500 700 830
ξH2O,H2 0.0 0.27 0.44 0.49
ψH2O,H2 0.0 0.039 0.080 0.096
RM,H2 [J/kgK] 4160 3159 2531 2346
Tabelle 4.3: Gaskonstante RM,H2 fu¨r aufgeheizten Wasserstoff H2.
die Geschwindigkeit und auf die konvektive Machzahl. In den Auswertungen der Experimente
und der Berechnungen der konvektiven Machzahl Mc wurde dies beru¨cksichtigt. In folgender
Tabelle 4.4 sind die im Experiment erreichten konvektiven Machzahlen im Vergleich zu den
theoretisch erreichbaren konvektiven Machzahlen ohne Wasserstoffverbrennung zur Aufheizung
der Medien dargestellt.
Im Wasserstoff verringert sich die konvektive Machzahl bis zu −10% gegenu¨ber einer Aufhei-
zung ohne Wasserstoffverbrennung. Der Einfluss der Aufheizung auf die konvektive Machzahl
Mc [−]
experimenteller Wert
(theoretischer Wert)
TT,H2 [K] / TT,Luft[K] 300 500 700 900
300 1.17 0.99 0.85 0.74
(1.17) (0.99) (0.86) (0.75)
500 1.28 1.11 0.99 0.89
(1.33) (1.17) (1.05) (0.96)
700 1.34 1.18 1.07 0.97
(1.41) (1.28) (1.17) (1.08)
Tabelle 4.4: Vergleich der experimentellen und der theoretisch (in Klammern) erreichbaren
konvektiven Machzahl Mc.
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Mc ist bei der Luft mit maximal −1% sehr gering. Bei Wasserstoff macht sich der relativ ho-
he Wasserdampfanteil bemerkbar und reduziert die maximale konvektive Machzahl Mc von
Mc = 1.41 auf Mc = 1.34. Dies ist eine Reduzierung um −5.2%. Durch die Aufheizung der
Medien Luft und Wasserstoff kann somit an diesem Pru¨fstand die konvektive Machzahl von
0.72 bis auf 1.34 variiert werden (siehe Diagram 2.4). Dies ist ohne ein Wechsel der Medien
und mit geringen Aufwand mo¨glich. Mit der Wahl dieser Konfiguration und der Aufheizung der
Medien kann ein großer Bereich der konvektiven Machzahl experimentell untersucht werden.
In den folgender Tabelle 4.5 sind fu¨r ∆Mc = 0.1 die thermodynamischen Daten der Versuche
zusammengefasst.
Mc = 0.72 Mc = 0.8 Mc = 0.9 Mc = 1.0
Gas1,Gas2 H2, Luft H2, Luft H2, Luft H2, Luft
M1,M2 [-] 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0
u1, u2 [m/s] 2090, 980 2090, 891 2090, 788 2090, 670
Tt1, Tt2 [K] 330, 1070 330, 890 330, 700 330, 500
T1, T2 [K] 181, 596 181, 495 181, 387 181, 277
Pt1, Pt2 [bar] 7.51, 7.6 7.51, 7.62 7.51, 7.65 7.5, 7.52
m˙1, m˙2 [kg/s] 0.022, 0.967 0.022, 1.07 0.022, 1.21 0.022, 1.41
s = ρ2/ρ1 [-] 4.68 5.66 7.08 9.64
r = u2/u1 [-] 0.467 0.427 0.381 0.326
Mc = 1.1 Mc = 1.2 Mc = 1.3 Mc = 1.34
Gas1,Gas2 H2, Luft H2, Luft H2, Luft H2, Luft
M1,M2 [-] 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0
u1, u2 [m/s] 2330, 670 2580, 670 2580, 497 2580, 490
Tt1, Tt2 [K] 550, 500 830, 500 830, 280 830, 270
T1, T2 [K] 303, 281 462, 281 462, 154 462, 150
Pt1, Pt2 [bar] 7.52, 7.63 7.68, 7.63 7.8, 7.61 7.8, 7.36
m˙1, m˙2 [kg/s] 0.020, 1.41 0.019, 1.41 0.019, 1.87 0.019, 1.88
s = ρ2/ρ1 [-] 12.2 14.6 21.6 25.8
r = u2/u1 [-] 0.288 0.261 0.194 0.193
Tabelle 4.5: Experimentelle Bedingungen fu¨r konvektive Machzahlen von Mc = 0.72 bis Mc =
1.34.
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4.3.2 Stoßbedingungen
Die verstellbare obere Brennkammerwand (siehe Abbildung 4.4) kann zusammen mit einem
variablen Keil schwache, mittlere und starke Sto¨ße erzeugen. Diese ko¨nnen an verschiedenen
La¨ngspositionen die Scherschicht treffen und mit ihr interagieren. Dies ermo¨glicht ein genaues
experimentelles Studium des Einflusses der Sto¨ße auf das Scherschichtwachstum. Ein Schema
eines schra¨gen Stoßes wird in Abbildung 4.7 dargestellt. Fu¨r einen schra¨gen Stoß im idealen
Gas gelten folgende Beziehungen [2]:
Mn1′ = M1′ · sin β (4.3)
ρ2′
ρ1′
=
(γ + 1)M2n1′
(γ − 1)M2n1′ + 2
(4.4)
p2′
p1′
= 1 +
2γ
γ + 1
(
M2n1′ − 1
)
(4.5)
T2′
T1′
=
p2′
p1′
ρ1′
ρ2′
(4.6)
tan θ = 2 cot β
[
M21′ · sin2 β − 1
M21′(γ + cos(2β)) + 2
]
(4.7)
mit :
1′ : vor dem Stoß
2′ : nach dem Stoß
β : Stoßwinkel
θ : Keilwinkel
Fu¨r die Interaktionsversuche wurden die Keilwinkel θ von 7o (schwacher Stoß), 15o (mittlerer
Stoß) und 20o (starker Stoß) gewa¨hlt. Die Positionen der Stoß - Scherschichtinteraktion liegen
bei x = 40 mm, 60 mm und 100 mm nach dem Einblaseelement.
Die A¨nderungen der Zustandsgro¨ßen u¨ber des Stoß sind in Tabelle 4.6 dargestellt. Diese A¨nde-
rungen wurde mit dem gemessen Stoßwinkel β∗ aus den Schlierenfotos und den idealen Gasbe-
ziehungen berechnet. Der rechnerische ideale Stoßwinkel nach Gleichung (4.7) ist in der Tabelle
4.6 in Klammern angegeben. Der gemessene Stoßwinkel weicht von dem theoretischen Wert
ab. Vermutlich durch eine leichte Grenzschichtablo¨sung oder -aufdickung vor dem Keil, liegt
der Stoß nicht exakt am Keil an. Durch die Aufdickung ist der Stoß an der Keilspitze leicht
gekru¨mmt und erreicht dadurch nicht den rechnerischen Stoßwinkel. Die Abweichungen sind in
der Tabelle 4.6 zusammengefasst.
Durch die Scherschicht und die niedrigere Luftgeschwindigkeit reduziert sich die Geschwindig-
keit im Wasserstofffreistrahl. Je gro¨sser der Abstand zum Einblaseelement, desto mehr gleicht
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sich die Geschwindigkeit vom Wasserstoff der Geschwindigkeit der Luft an. Dies hat auch eine
Reduktion der Machzahl MH2 im Wasserstofffreistrahl zur Folge. Nach Gleichung 4.7 erho¨ht
sich der Stoßwinkel β bei gleichen Keilwinkel θ mit sinkender Machzahl M1. Dies ist im θ - β -
M Diagramm 4.8 geplottet und beispielhaft fu¨r eine Keilwinkel θ = 15o in Tabelle 4.7 fu¨r eine
sinkende Machzahl M1 berechnet worden.
Fu¨r die Berechnung der kompressiblen Scherschichtgro¨ssen, wie beispielsweise die der konvekti-
ven Machzahl, wurden die Zustandsgro¨ßen nach dem schra¨gen Stoß verwendet [2]. Dies fu¨hrte
zu einer minimalen Reduzierung der konvektiven Machzahl.
Keilwinkel θ 7o 15o 20o
Stoßwinkel β∗ 34o(35o) 39o(45o) 45o(55o)
ρ2′/ρ1′ 1.2 1.44 1.67
T2′/T1′ 1.08 1.16 1.24
M2′(M1′ = 2.0) 1.8 1.65 1.48
Tabelle 4.6: Experimentelle Stoßbeziehungen fu¨r einen schra¨gen Stoß fu¨r M1′ = 2.0.
u  M  T  p  ρ  1' 1' 1' 1' 1'
u  M  T  p  ρ  
2' 2' 2' 2' 2'
β−Stoßwinkel
schräger Stoß
θ − Keilwinkel
Abbildung 4.7: Schematische Darstellung des schra¨gen Stoßes.
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Abbildung 4.8: Darstellung des Zusammenhangs zwischen Keilwinkel θ, Stoßwinkel β und der
Machzahl M fu¨r einen schra¨gen Stoß (Vorlage aus [2]).
Machzahl M1 2.0 1.9 1.8 1.7 1.6
Keilwinkel θ∗ 15o 15o 15o 15o 15o
Stoßwinkel β∗ 45o 48o 51o 56o 68o
Tabelle 4.7: Abha¨nigkeit des Stoßwinkels β von der Machzahl M1 bei konstanten Keilwinkel
θ = 15o (Berechung nach Gleichung 4.7).
33
Kapitel 5
Messtechnik
5.1 Messwerterfassung und Standardmesstechnik
Die Ablaufsteuerung, die U¨berwachung und die Versuchsdatenaufnahme u¨bernahm eine pro-
grammierbare Ablaufsteuerung (BBC) in Zusammenarbeit mit einer HP-Messdatenerfassung.
Die Ablaufsteuerung steuerte die Ventile und den Ablauf eines Versuches. Die Messdaten wur-
den u¨ber Analog-Digital-Wandler in einer HP3852A Messwerterfassung umgewandelt und zwi-
schengespeichert. Nach dem Versuch wurden die Messwerte auf eine HP Workstation (HP
9000/300) transferiert und auf Festplatte abgespeichert. Alle analogen Messwerte wie Tempe-
ratur und Druck waren kalibriert und die einzelnen Kalibierkurven auf der HP-Workstation
hinterlegt. Die Massenstro¨me wurden durch kritisch durchstro¨mten Schalldu¨sen bestimmt. Die
Datensicherung und die Umrechnung auf physikalische Werte u¨bernahmen Programme (HP-
Basic und C) auf einer HP-Workstation. Wo auch die Weiterverarbeitung und Auswertung der
Versuche vorgenommen wurde.
5.2 Schlieren
Zur optischen Visualisierung der kompressiblen Scherschicht wurde ein Schlierenverfahren nach
Toefler eingesetzt [117]. Der realisierte Aufbau ist in Abbildung (5.1) zu sehen. Als Lichtquelle
dient eine Xenon Funkenlampe von Drello mit einer Pulsweite von 25 ns. Das Blitzlicht wird
u¨ber den linken Planspiegel (∅ 100 mm) auf den rechten spha¨rischen Spiegel (Brennweite 4 m,
∅ 400 mm) umgelenkt. Die parallelen Lichtstrahlen treten durch die Quarzglasscheiben (Dicke
10 mm), die als Seitenwand der Modellbrennkammer dienen, in die U¨berschallstro¨mung ein. Die
Fotostrecke (Quarzglasscheiben) hat eine La¨nge von 180 mm pro Versuch, eine variable Ho¨he
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Abbildung 5.1: Aufbau der Schlierenapperatur am Experiment.
von 60 - 140 mm und eine Tiefe von 40 mm. Die Quarzglasscheiben ko¨nnen in der x-Achse
aufgrund des modularen Aufbaus verschoben werden. Der linke spha¨rische Spiegel (Brennweite
4 m, ∅ 400 mm) lenkt das Licht zum rechten Planspiegel (∅ 100 mm) weiter. Die darauf folgen-
de Schlierenblende deckt die Ha¨lfte des Bildes ab, welches u¨ber eine Abbildungslinse mit einer
Spiegelreflexkamera (Minolta XD7 mit Motorwinder) fotografiert wird. Als Schwarzweißfilm
wurde ein lichtstarker Kodak T400 verwendet, welcher im Fotolabor kontrastversta¨rkend auf
Agfa Special Grade Fotopapier entwickelt wurde. Die Steuerung und die Synchronisation von
Blitz und Kamera wurde von der Versuchsstandsteuerung aus realisiert. Der Versuchsablauf ist
in Abbildung (5.2) visualisiert. Pro Experimentenlauf wurden drei Fotos geschossen.
Zur Auswertung der Bilder wurden digitalisierte Negative (Scanner) und Fotoabzu¨ge der Gro¨ße
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Abbildung 5.2: Experimenteller Zeitablauf bei den Schlierenaufnahmen.
180 mm x 130 mm verwendet. Schlierenaufnahmen zeigen Dichteunterschiede deutlich auf und
eignen sich hervorragend das U¨berschallstro¨mungsverhalten in der Modellbrennkammer darzu-
stellen.
Die verwendeten Medien Wasserstoff und Luft haben unterschiedliche Dichten bei gleichem
Druck und somit unterschiedliche Brechungsindexe, welche bei Schlierenaufnahme sichtbar wer-
den.
Wasserstoff Luft Wasser (u¨berhitzt)
Brechungsindex 1.000138 1.000292 1.000257
Normdichte 1.624 23.522 14.63
Analog dazu sind Sto¨sse, turbulente Strukturen und Mischungsschichten in Schlierenbildern
mit Hochgeschwindigkeitsstro¨mung aufgrund der Dichteunterschiede und der Turbulenzen sehr
gut sichtbar. Bei einer Stro¨mungsgeschwindigkeit von 1000 m/s bewegt sich ein Teilchen bei
einer Blitzdauer von 25 ns um 0.025 mm. Die Blitzdauer ist ausreichend gering. Das Schlie-
renbild integriert die Ereignisse u¨ber die Versuchskammerbreite auf und zeigt quasistationa¨re
Stro¨mungsvorga¨nge.
Die Auswertung von Schlierenfotos wurde von fast allen Experimentatoren auf diesem Gebiet
vorgenommen. Die quantitative Datenbasis dieser Methode zum Vergleich mit anderen Expe-
rimentatoren ist hoch. Es ko¨nnen die turbulente Scherschicht, das Wachstum der Scherschicht,
Wirbelbildungen und gro¨ßere Strukturen in der Scherschicht beobachtet werden. Schlierenfotos
integrieren u¨ber die Breite des Messraumes auf und liefern ein Gesamtbild der Stro¨mung. Um
die Scherschichtdicken an verschiedenen Position auszuwerten ist ein Schlierenfoto notwendig,
welches mit einem Versuch geschossen werden kann.
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Abbildung 5.3: Aufbau der Pitotapperatur am Experiment.
5.3 Pitotsonde
Eine Pitotsonde misst die Druckdifferenz zwischen dem Druck im Staupunkt p0 und dem Druck
der ungesto¨rten Stro¨mung p∞. Bei U¨berschallstro¨mungen bilden sich vor der Pitotsonde ein
Verdichtungsstoß aus. Diese Unstetigkeit bewirkt einen Druckverlust, so dass der gemessene
Pitotdruck ppit dem Gesamtdruck hinter dem Stoß entspricht. Der Druckverlust u¨ber den Stoß
kann durch folgende Beziehung beru¨cksichtigt werden [117]:
ppit =
γ + 1
2
·Ma2∞
(
(γ + 1)2Ma2∞
2[2γMa2∞ − (γ + 1)]
) 1
γ−1
· p∞ (5.1)
Indexpit : direkt an der Pitotsonde
Index∞ : ungesto¨rte Stro¨mung vor der Pitotsonde
Verwendet wurde eine Pitotsonde mit kegelstumpffo¨rmigen Sondenkopf (siehe Abbildung 5.3).
Die O¨ffnung vorne hat einen Durchmesser von 0,8 mm und ist mit 30 Grad konisch angesenkt.
Das innere Rohr wurde durch die Sonde gefu¨hrt und u¨ber einen flexiblen Schlauch mit dem ka-
librierten Druckaufnehmer verbunden. Auf eine Ku¨hlung der Pitotsonde konnte aufgrund eines
hochwarmfesten Stahl (1.4571) verzichtet werden. Der Rohraußendurchmesser des gebogenen
Stiels betra¨gt 6 mm mit einer Wanddicke von 1 mm.
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Abbildung 5.4: Definition der Pitotscherschichtdicke.
Der statische Druck der gasfo¨rmigen Medien Luft und Wasserstoff ist im dem aufgefu¨hrten
Experiment gleich. Bei gleicher Machzahl ist der kinetische Druckanteil ρU2/2 bei Wasserstoff
aufgrund der geringeren Dichte hier kleiner als bei Luft.
Die Pitotscherschichtdicke δsPit wurde definiert als (siehe Diagram 5.4):
δsPit = vP it (t2(ppit)− t1(ppit)) (5.2)
t1 ≡ 0.95(pLuft,P it − pH2,P it) erster Durchgang
t2 ≡ 0.95(pLuft,P it − pH2,P it) zweiter Durchgang
pLuft,P it = Ungesto¨rter Luftdruck außerhalb der Scherschicht
pH2,P it = Wasserstoffdruck im Kern der Scherschicht
Aus dem Druckprofil einer Messung und der Pitotsondengeschwindigkeit (hier 5 mm/s) (siehe
Diagramme 5.4 und 5.5) kann die Scherschichtdicke an der Position x errechnet werden. Hierzu
wurde der Druckverlauf alle 2 ms vom Messerfassungssystem aufgezeichnet und zwischen den
Messpunkten linear interpoliert. Durch mehrere Messungen an verschiedenen x Positionen kann
das Scherschichtwachstum bestimmt werden
Pitotsonden sind nicht sehr empfindlich gegenu¨ber Falschanblasung. Bei a¨hnliche Sonden wich
der Staudruck bei ±19o Falschanblasung nur um 1% ab. Pitotsonden integrieren den Staudruck
u¨ber den Durchmesser von 0,8 mm. Dieser Durchmesser ist eine Gro¨e¨nordnung kleiner als die
Schwerschichtdicke (sPit ≡ 10mm− 20mm).
Die Pitotsondenmessung liefert pro Messungen einen Staudruckverlauf fu¨r die Position x in
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Abbildung 5.5: Zeitlicher Ablauf der Messung mit einer Pitotsonde.
y-Richtung, aus welchem sich die Scherschichtdicke mit Gleichung (5.2) berechnen la¨sst. Lie-
gen mehrere x-Positionen vor, kann das Scherschichtwachstum berechnet werden. Die Druck-
messverla¨ufe sind in Abha¨nigkeit der Zeit auswertbar und zeigen die Scherschichtdicke fu¨r die
verschiedenen x-Positionen an.
5.4 Geschwindigkeitsmessung mit einem Laser-Zwei-Fokus
System
Fu¨r die Geschwindigkeitsmessung wurde ein Laser-Zwei-Fokus System (L2F) von der DLR
Ko¨ln zur Verfu¨gung gestellt ([101] und [102]). Das L2F System besteht auf einem im Viel-
farbenbetrieb arbeitenden Argonlaser, einem optischen Messkopf, zwei Partikelzumischer und
einem Computer fu¨r Steuerung und fu¨r statistische Datenauswertung. In Abbildung 5.8 ist der
Aufbau des L2F Systems an der Scramjetmodellbrennkammer schematisch veranschaulicht.
Beide Gasstro¨mungen (Luft und Wasserstoff) wurden durch Zyklonenzumischer mit sehr feinen
Partikeln versorgt. Als Partikeln wurde Titanoxid TiO2 mit einem Durchmesser von 0, 18 µm
verwendet (Titan Kronus 2057). Titanoxid ist hochtemperaturfest und hat einen sehr kleinen
Durchmesser.
Nach [64] ist ein Maß fu¨r die Fa¨higkeit der Partikel der Stro¨mung zu folgen die Stokeszahl St:
St =
τPartikel
τStro¨mung
(5.3)
Partikel mit einer kleinen Stokeszahl folgen der Stro¨mung besser als Stro¨mungen mit einer
gro¨sseren Stokeszahl. Untersuchungen aus [87] haben gezeigt das diese maximal Stmax = 0.25
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betragen sollte in kompressiblen Stro¨mungen. Die charakteristische Partikelzeit τPartikel fu¨r
diese Partikel:
τPartikel =
ρp · d2p
18µ
=
3.8 [g/cm3] · (0.18 [µm])2
18 · 0.847 [10−5kg/(ms)] = 0, 00000080947[s]. (5.4)
Die charakteristische Stro¨mungszeit τStro¨mung aus der Dicke der Scherschichten ds und der
Geschwindigkeitsdifferenz δu zwischen der Wasserstoff- und der Luftstro¨mung:
τStro¨mung =
ds
δu
(5.5)
Die Anfangsdicke des Wasserstofffreistrahls betra¨gt ds = 5.6 mm. Mit der L2F-Messtechnik
wurden fu¨r zwei konvektive Machzahlen Versuche durchgefu¨hrt (siehe Kapitel 6):
Mc = 0.95 Mc = 1.04
δu [m/s] 1573 1638
St [−] 0.227 0.236
Die berechnete Stokeszahl St ist kleiner als 0.25. Nach [87] ko¨nnen die Partikel der Stro¨mung
schnell genug folgen, um belastbare Messdaten zu erzielen.
Diese Partikeln senden ein Streulicht aus, wenn diese von einer Lichtquelle angestrahlt werden.
Im Messvolumen werden zwei stark fokussierte parallele Lichtstrahlen abgebildet, welche als
Lichtschranke wirken (siehe Abbildung 5.8). Ein von der Stro¨mung mitgenommenes Teilchen,
das beide Strahlen durchla¨uft, sendet zwei aufeinander folgende Lichtimpulse aus, welches dann
ein Maß fu¨r die Teilchengeschwindigkeit ist.
Der Laserstrahl wird im Messkopf durch ein Rochonprisma in zwei gleich intensive parallele
Strahlen aufgespaltet. Diese werden im Messvolumen fokussiert und das Streulicht durch den
ru¨ckwa¨rts gestreuten Anteil vom Messkopf wieder aufgenommen. Die Impulse werden von zwei
Fotodedektoren aufgenommen und vom Computersystem gespeichert und nach dem Versuch
statistisch ausgewertet.
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Abbildung 5.6: Zeitlicher Ablauf der Messung mit einem Laser-Zwei-Fokus System (L2F).
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Abbildung 5.7: Interpolation des Geschwindigkeitsprofils aus Messpunkten und die Definition
der Geschwindigkeitsscherschichtdicke.
Mit der Geschwindigkeitsmessung wurde in einem Versuch ein Punkt der Scherschicht vermes-
sen. Der Versuchsablauf ist in Abbildung 5.6 dargestellt. Das Ergebnis einer Messung ist die
Geschwindigkeit und die Turbulenz am Messort (Punktmessung). Annahme ist hier, dass die
Partikel der Stro¨mung schell genug folgen.
Durch Messung an verschiedenen z-Positionen kann analog zur Pitotsondenmessung ein Ge-
schwindigkeitsprofil erstellt werden. Dies ist in Abbildung 5.7 veranschaulicht worden. Mit
diesem Geschwindigkeitsprofil kann die Scherschichtdicke definiert werden.
δsL2F = z2(vL2F )− z1(vL2F ) (5.6)
z1 ≡ 0.95(vLuft,L2F − vH2,L2F ) erster Durchgang
z2 ≡ 0.95(vLuft,L2F − vH2,L2F ) zweiter Durchgang
vLuft,L2F = Ungesto¨rte Luftgeschwindigkeit außerhalb der Scherschicht
vH2,L2F = Wasserstoffgeschwindigkeit im Kern der Scherschicht
Fu¨r ein Geschwindigkeitsprofil an der Position x = const mu¨ssen mehrere Messungen durch-
gefu¨hrt werden und mit der Beziehung 5.6 die Scherschichtdicke durch Interpolation berechnet
werden (siehe Abbildung 5.7). Liegen mehrere Geschwindigkeitsprofile an unterschiedlichen x -
Positionen vor, kann das Scherschichtwachstum bestimmt werden.
Die Geschwindigkeits- und Turbulenzprofile der Scherschicht kann an den verschieden Positio-
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nen und Profilen der Scherschicht analysiert werden. Zusa¨tzlich zu den Scherschichtdaten kann
die Luftanstro¨mung nach der Luftlavaldu¨se untersucht werden.
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Abbildung 5.8: Schematischer Aufbau des Laser-Zwei-Fokus Systems (L2F) am Versuchskanal.
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5.5 UV-Diagnostik
Fu¨r die UV-Diagnostik wurde ein System der LA Vision 2D-Messtechnik GmbH in Go¨ttingen
verwendet [51]. Das UV-Laser Diagnostik System (LDS) beinhaltet einen schmalbandigen ab-
stimmbaren ArF Excimer Laser (Lambda-Physik LPX 150T), zwei CCD Kameras, ultraviolette
optische Filter und eine elektronische Steuerung mit Datensicherung.
Im ArF Excimer Laser sind ein separater Oszillator und Versta¨rker. Er ist stimmbar im Fre-
quenzbereich von 193 nm bis 194 nm mit einer Energie von 120 mJ/Puls und einer Bandbreite
von 0.3 cm−1. Die Pulsla¨nge betra¨gt 20 ns. Ein Teilchen mit einer Stro¨mungsgeschwindig-
keit von 1000 m/s bewegt sich in dieser Zeit 0.02 mm. Die Pulsla¨nge ist in Bezug auf die
Stro¨mungsgeschwindigkeiten ausreichend. Mit dieser kurzen Belichtungszeit und die Dicke des
Laserschnitts von wenigen mm ko¨nnen quasi-instationa¨re Vorga¨nge wie Wirbel, Stoß - Scher-
schichtinteraktionen beobachtet werden, sofern das Signal auswertbar ist.
Als UV-Diagnostik Methoden wurden Rayleighstreuung (Rayleigh) und O2-Fluoreszenz (O2LIF)
ausgewa¨hlt. Beide Methoden beno¨tigen kein Zusetzen von kleinen Partikel, wodurch die be-
obachtete Stro¨mung unbeeinflusst bleibt. Die Methoden werden ausfu¨hrlich in den folgenden
Unterkapiteln beschrieben.
Der Aufbau des LDS Systems ist in Abbildung (5.9) und (5.11) dargestellt. Der Laserstrahl
des ArF Excimer Lasers wurde optisch in etwa 40 mm Breite und etwa 3/10 mm Dicke aufge-
weitet. Mit einer Kombination von zylindrischen und spha¨rischen Linsen wurde die Laserfla¨che
(≈ 40 x 3/10 mm) von oben nach unten auf die Mitte des Versuchskanals projektiert. Senk-
recht zur Laserfla¨che wurden die zwei CCD Kameras aufgebaut, um die O2-Fluoreszenz und die
Rayleighstreuung aufzunehmen. Um die Fluoreszenz herauszufiltern, wurde ein 2 mm Schott
Glasfilter (UG11) vor die O2LIF CCD Kamera gesetzt. Das Rayleighstreuungssignal wurde an
zwei dielektischen beschichteten Filtern mit 193 nm zur zweiten CCD Kamera gespiegelt. Die
Belichtungszeit fu¨r beide Kameras betrug 100 ns.
Pro Versuchsfahrt wurden 20 Aufnahmen von beiden CCD Kameras erstellt, welche dann ein-
zeln und gemittelt ausgewertet wurden. Von den Originalaufnahmen wurde die Laseraufnahme
abgezogen, welche vor dem Versuch aufgenommen wurden. Somit gilt:
Foto(Einzel, Subtrahiert) = Foto(Original)− Foto(Laser) (5.7)
Foto(Gemittelt, Subtrahiert) =
∑n
i=1 Foto(Subtrahiert, Einzeln)(i)
n
(5.8)
In Abbildung 5.10 ist der Versuchsablauf fu¨r die UV-Diagnostik dargestellt. Erste Ergebnisse
und Aufbaubeschreibung wurden in [16] niedergeschrieben.
Der modulare Versuchsaufbau wurde hierfu¨r an allen vier Seiten mit Quarzglasscheiben verse-
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Abbildung 5.9: Foto der UV-Diagnostik am Experiment.
hen und das Metall mit einer schwarzen hitzebesta¨ndiger Farbe gestrichen, wodurch die Hin-
tergrundstreuung des Laserlichtes minimiert werden konnte.
5.5.1 Rayleighstreuung
Rayleighstreuung ist die elastische Streuung von Lichtquanten, welche von Gasen oder kleinen
Partikeln hervorgerufen wird. Hierbei ist der Durchmesser der Gase oder der kleiner Partikel
sehr viel kleiner als die Licht- oder Laserfrequenz. Die emittierte Frequenz ist bis auf eine sehr
kleine Dopplerverschiebung die gleiche wie die der anregenden Laserfrequenz. Das Rayleigh-
Streusignal ist eine Funktion der Dichte und des Rayleigh-Streuungsquerschnitts. Die Quer-
schnitte sind fu¨r jedes Moleku¨l unterschiedlich und sind in erster Na¨herung eine Funktion ihrer
Gro¨ße. Sie ist unabha¨ngig von Resonanzu¨berga¨ngen und Energiezusta¨nden der Moleku¨le und
zeigt somit immer alle Streuungen aller Gase und kleiner Partikel an. Das emittierte Rayleigh-
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Abbildung 5.10: Zeitlicher Ablauf der Messung mit UV-Diagnostik.
Streuungssignal kann beschreiben werden als [51]:
SRay = ILaser · C ·N ·
n∑
i=1
xiσi (5.9)
mit :
SRay : Emittiertes Rayleighsignal
ILaser : Leistung der Laserfla¨che
C : Konstante des optischen Systems
N : Gesamtdichte
xi : Molanteil der Gaskomponente
σi : Streuungsquerschnitt der Gaskomponente
Indexn : Anzahl der Moleku¨le und Partikel
Das Signal ist in erster Linie direkt abha¨ngig von der Laserleistung, der Gesamtdichte und des
Streuungsquerschnitts der vorkommenden Gaskomponenten. Fu¨r die Gaskomponenten Was-
serstoff, Luft und Wasser sind folgende Rayleigh-Streuungsfaktoren angegeben (fu¨r 488 nm
Wellenla¨nge aus [51]):
Komponente Rayleigh-Streuungsquerschnitt
σi · 1028[cm2]
H2 1.886
Luft 8.161
H2O 6.255
Der Streuungsfaktor zwischen Wasserstoff und Luft ist hier 4.327. Die Luft wird bei gleichen
Dichteverha¨ltnissen das Rayleighsignal etwa vier mal so stark emittieren wie der Wasserstoff. In
den durchgefu¨hrten Experimenten ist die Dichte des Wasserstoffs grob Faktor 8 bis 25 kleiner
als in die Dichte der Luft. Somit ist das von Wasserstoff emittierte Rayleighsignal grob um
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Abbildung 5.11: Aufbau der UV-Diagnostik am Experiment.
Faktor 32 bis 100 kleiner als das emittierte Rayleighsignal der Luft.
Mit dieser Diagnostik kann die Dichteverteilung in der Modellbrennkammer in einem sehr
du¨nnen Rechteckfla¨che direkt hinter den Einblasedu¨sen sichtbar gemacht werden. Es werden
hier keine Effekte u¨ber die Brennkammerbreite optisch addiert, sondern nur die 2mm dicke
Laserrechteckfla¨che wird betrachtet. Es sind prinzipiell Einzelaufnahmen und gemittelte Auf-
nahmen mo¨glich. Mit den Einzelschu¨ssen ko¨nnen quasi-instationa¨re Vorga¨nge (Wirbel, Ablo¨sun-
gen) beobachtet werden. Mit den gemittelten Digitalfotos kann die Scherschichtdicke bestimmt
werden. Hierzu sind mehrere Aufnahmeserien an verschiedenen Positionen notwendig, um die
gesamte Modellbrennkammerla¨nge (180 mm) zu erfassen. Die Maximalbreite einer Fotoserie
ist 40 mm. Es sind minimal 5 Messserien notwendig mit einem Umbau der UV-Optik. Die
Digitalfotos an verschiedenen Positionen mu¨ssen am Computer zu Fotoserien zusammengesetzt
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und ausgewertet werden.
Um zu vermeiden, dass Eispartikel durch die Entspannung in der Luft entstehen, wurde die
Totaltemperatur der Luft so gewa¨hlt, dass die statische Temperatur nach der Lavaldu¨se gro¨ßer
300 K ist.
5.5.2 O2 Laser-Induzierte- Fluoreszenz
Die Detektion von einzelnen Moleku¨len ist mit Hilfe von Laser-Induzierter-Fluoreszenz (LIF)
mo¨glich. Das Interesse in diesem Experiment galt dem Sauerstoffmoleku¨l O2. Das Moleku¨l emit-
tiert ein spezielles fluoreszierendes Licht, welches von der Art des Anregungsprozesses stark
abha¨ngt. Durch gezielte Anregung des O2-Moleku¨ls sendet dieses Lichtstrahlung zuru¨ck. Diese
Fluoreszenz findet hier im tiefen ultravioletten (UV) Bereich statt.
Die Anregung der Moleku¨le kann wie gefolgt beschrieben werden: In der Born-Oppenheimer
Na¨herung haben Moleku¨le drei Energiezusta¨nde [51]. Die drei Energiezusta¨nde setzen sich zu-
sammen aus elektronischer Energie, Vibrations- und Rotationsenergie. Somit gilt fu¨r zwei un-
terschiedliche Energiezusta¨nde:
E(1, v
′′
, j
′′
) = Eel(1) + Evib(v
′′
) + Erot(j
′′
) (5.10)
E(2, v
′
, j
′
) = Eel(2) + Evib(v
′
) + Erot(j
′
) (5.11)
mit :
Eel : elektronischer Energie
Evib : Vibrationsenergie
Erot : Rotationsenergie
Index
′′
: unteren Energieniveau
Index
′
: oberen Energieniveau
Nach der Quantenmechanik emittiert ein Moleku¨l ein Lichtphoton, wenn das Moleku¨l von
einem ho¨heren in ein niedrigeres Energieniveau wandert (siehe Abbildung 5.12). Die emittierte
Wellenzahl v
′
der Spektrallinie bei einem U¨bergang zwischen zwei Energieniveaus kann durch
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folgende Gleichung beschrieben werden [51]:
v
′
=
E(2, v
′
, j
′
)− E(1, v′′ , j ′′)
h · c (5.12)
mit :
v
′
: Wellenzahl
h : Planck Konstante
c : Lichtgeschwindigkeit
Diese Fluoreszenz ist in der UV-Diagnostik ein Vorgang in zwei Schritten: einer Absorption
der Laserenergie welcher direkt eine spontanen Emission von Licht folgt. LIF entsteht genau
dann, wenn ein Laser auf der Wellenla¨nge des gewu¨nschten Moleku¨l sendet. Durch die Laser-
energie wird das Moleku¨l auf einen ho¨heren Energiezustand gehoben. Die angeregten Moleku¨le
fluoreszieren spontan Lichtstrahlen in der bekannten Wellenla¨nge. Dieses emittierte Licht ist
proportional zu dem Vorhandseins des Moleku¨ls an diesem Ort. Das emittierte Signal kann von
einer CCD-Kamera aufgenommen und im Computer ausgewertet werden.
Das Moleku¨l des Sauerstoffs O2 kann mit LIF (O2 LIF) sichtbar gemacht werden. Sauerstoff
absorbiert ein großes Spektrum im UV-Bereich. Somit ist ein Teil des Schuhmann-Runge Bands
im Arbeitsbereich des ArF Excimer Lasers bei 193 nm (siehe Abbildung 5.12).
Mit dieser Diagnostik kann die O2 Verteilung in der Modellbrennkammer sichtbar gemacht wer-
den. Es gelten hier die gleichen Voraussetzungen und Aufwa¨nde wie bei der Rayleighstreuung
im vorigen Abschnitt. Diese Methode detektiert ausschließlich das O2 Moleku¨l und wird keine
Information u¨ber die u¨brigen Gase liefern. Das Wasserstoffband wird hiermit nicht in diesem
Bereich senden, solange keine Vermischung mit Sauerstoff statt gefunden hat.
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Abbildung 5.12: Potentialenergiekurven fu¨r die Laser-Induzierte-Fluoreszenz (LIF) Prozess (aus
[51]). 49
Kapitel 6
Experimentelle Ergebnisse und
Interpretation
6.1 Vermessung der Scramjet-Modellbrennkammer
In Abbildung 6.1 ist das Koordinatensystem fu¨r das Experiment festgelegt. Alle Achsen x, y, z
beginnen im Schnittpunkt der Symmetrieachsen des Ausblaseelements. Die x-Achse zeigt in
Stro¨mungsrichtung, die y-Achse geht in die Tiefe der Modellbrennkammer und die z-Achse in
die Ho¨he der Modellbrennkammer. Alle experimentellen Daten beziehen sich auf dieses Koor-
dinatensystem.
y
z
x aus der Seite
x
z
y in die Seite
Luft (M=2)
H2 (M=2)
Luft (M=2)
Einblaseelement
Abbildung 6.1: Definition des Koordinatensystems in der Scramjet-Modellbrennkammer.
Die Messdauer der Experimente betra¨gt, abha¨ngig von der Versuchsmethode, im Mittel 12 s
und die gesamte Ablaufdauer eines Experiments im Mittel 42 s (siehe Abbildung 6.2). Um
stationa¨re Versuchsbedingungen zu erreichen wird die Luft 16 s und der Wasserstoff 6 s vor
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Versuchsstart eingedu¨st. Alle Messwerte des Versuches wurden u¨ber die Messdauer gemittelt
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Abbildung 6.2: Zeitlicher Ablauf des Experiments in der Scramjet-Modellbrennkammer.
und daraus die relevanten thermodynamischen Gro¨ßen wie Massenstro¨me, Dichten und kon-
vektive Machzahl bestimmt.
Die Trennplatte teilt vor der Luftlavaldu¨se (Unterschall) die Luft in eine obere und untere
Ha¨lfte. Um die Ho¨he der Grenzschicht auf der Trennplatte zu bestimmen, wurden die An-
stro¨mbedingungen von Luft und die Luftgrenzschicht auf dem Einblaseelement fu¨r die konvek-
tive Machzahl Mc = 0.95 mit einem Laser-Zwei-Fokussystem (L2F) vermessen. Messort war
kurz vor dem Wasserstoffeinblaseort, bei x = −5mm. Die Dicke der Trennplatte ist 6 mm,
und sie ist symmetrisch zur x-Achse eingebaut. Somit beginnt die Luftstro¨mung bei z = 3mm,
beziehungsweise bei z = −3mm. Im Diagramm 6.3 ist dies als gestrichelte Linie bei z = 3mm
eingezeichnet. Die Messwerte der Geschwindigkeit u und der Turbulenz u′ von L2F sind in
folgender Tabelle und im Diagramm 6.3 grafisch aufbereitet:
z [mm] 3.5 3.8 4.0 4.5 6.0 7.5 10.0 15.0 20.0
u [m/s] 727.4 723.5 808.0 865.8 901.4 926.4 928.7 900.7 894.0
u′ [%] 11.2 11.8 8.7 8.5 5.7 5.2 1.8 2.9 2.4
Die mittlere Anstro¨mgeschwindigkeit u wurde bei Werten von z = 10, 15 und 20mm mit um =
907.8m/s bestimmt. Rechnerisch aus den experimentellen Testdaten wurden um = 917m/s er-
wartet. Die anstro¨mende Luft nach der Lavaldu¨se hat ein gleichma¨ßiges Geschwindigkeitsprofil
mit etwa 2 − 3 % Schwankung. Die Turbulenzwerte u′ in der Anstro¨mung liegen bei niedrigen
2− 3 %. In Plattenna¨he nehmen die Turbulenzwerte u′ deutlich zu und weisen auf eine turbu-
lente Grenzschicht hin, welche aufgrund der hohen Reynoldszahlen erwartet wurde.
Nach der Gernzschichttheorie von [92] kann die Grenzschichtdicke δ99 bei 99 % der u-Komponente
mit einer linearen Interpolation bestimmt werden. Die Grenzschichtdicke der Trennplatte δ99
betra¨gt hier auf Grund der interpolierten Messwerte 1.97mm. Die Verdra¨ngsdicke δ1 kann mit
folgender Formel bestimmt werden:
δ1 =
∫ h
0
(
1− u
U(x)
)
dy (6.1)
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Abbildung 6.3: Laser-Zwei-Fokus (L2F) Messwerte der Anstro¨mbedingungen fr Luft bei x =
−5mm zur Bestimmung der Grenzschichtdicke auf dem Einblaseelement. In der oberen Abbil-
dung die Geschwindigkeit u und der unteren Abbildung die Turbulenz u′.
Mit h = 1.97mm(≡ δ99) ergibt sich die Verdra¨ngungsdicke als δ1 = 0.4297mm. Analog dazu
kann die Impulsverlustdicke errechnet werden:
δ2 =
∫ h
0
(
1− u
U(x)
)
u
U(x)
dy (6.2)
Sie ergibt sich hier als δ2 = 0.2133mm.
Die Verdra¨ngungsdicke der turbulenten Grenzschicht auf der Einblaseplatte ist jeweils auf der
oberen und unteren Seite δ1 = 0.4297mm. Bei Addition ergeben sich 0.8594mm bezogen
auf 6.0mm Plattendicke. Die Impulsverlustdicke betra¨gt in Addition von oben und unten
δ2 = 0.4266mm. Der Austrittsquerschnitt des Wasserstoffs betra¨gt 5.36mm und die Aus-
trittsho¨he der U¨berschallluftsto¨mung in die Modellbrennkammer betra¨gt jeweils oben und un-
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ten 22.0mm. Zwischen dem Wasserstoffstrahl und der Luftstro¨mung ist anfangs eine deutlich
langsamere Grenzschicht mit eine Dicke von δ1 = 0.4297mm. Sie wird aufgrund ihrer geringen
Impulsverlustdicke δ2 die Austauschvorga¨nge zwischen dem Wasserstoff und der Luft nur gering
verzo¨gern und beeinflussen.
y [mm]
z Einblaseelement
1    2    3 6-3   -2  -1-6
H2-Lavaldüsen
Abbildung 6.4: Definition des Koordinatensystems fu¨r das Einblaseelement.
Der gro¨ßte und bewusst gewa¨hlte Unterschied zu einer klassischen Scherschichtstro¨mung (sie-
he Abbildung 2.1) ist die Ausblasung von Wasserstoff aus 6 Lavaldu¨sen. Diese Du¨sen liegen
zwar sehr eng beieinander, wie in Abbildung 6.4 schematisch dargestellt, entsprechen aber in
diesem Punkt nicht den klassischen Scherschichtexperimenten. Aus der Einblaseplatte wird der
Wasserstoff aus sechs runden Einzelstrahlen mit M = 2.0 ausgeblasen. Die sechs Einzelstrahlen
wachsen zusammen und bilden mit der Luft die Scherschicht, welche hier untersucht werden
soll. In Abbildung 6.5 ist das Geschwindigkeits- und Turbulenzprofil (u und u′) kurz nach dem
Einblaseelement (x = 20mm) und weiter hinter dem Einblaseprofil (x = 100mm) dargestellt.
Die Daten wurden zur besseren Darstellung an der y = 0 Achse gespiegelt. Das Koordinaten-
system und die verwendeten Maße sind in Abbildung 6.4 erla¨utert.
Kurz nach der Einblasung sind die Wasserstoffeinzelstrahlen mit ihren hohen Geschwindigkeiten
sehr deutlich zu erkennen. Der Kern der Wasserstoffstrahlen hat eine hohe Geschwindigkeiten
mit u ≈ 2500m/s und mit relativ niedriger Turbulenz u′ ≈ 5 %. Rechnerisch wurden aus
den experimentellen Testdaten u = 2511m/s erwartet. Zwischen den Einzelstrahlen sinken die
Geschwindigkeiten deutlich auf u ≈ 1200m/s ab und die Turbulenz nimmt sehr stark zu auf
u′ ≈ 20 %. Diese Geschwindigkeit liegt allerdings immer noch deutlich u¨ber der Geschwindigkeit
der Luftstro¨mung (u ≈ 900m/s).
Nach x = 100mm sind die Einzelstrahlen zusammengewachsen. Die Geschwindigkeit ist wie
erwartet bei niedrigeren Niveau von u ≈ 1400m/s nahezu ausgeglichen. Die Turbulenz ist auf
ho¨herem Niveau bei u′ ≈ 11 %, aber ebenfalls ausgeglichen. Die Einzelstrahlen wachsen zu-
sammen und sind in Position x = 100mm eine quasi zweidimensionale Stro¨mung mit einer
53
ho¨herer Turbulenz als in den Wasserstoffkernstrahlen. Liegen die Ausblasedu¨sen bei Injektoren
ebenfalls sehr eng beieinander ist diese Verhalten ebenfalls zu erwarten.
Die Vermessung der Brennkammer zeigte, dass die Grenzschicht auf der Platte die Scherschicht
nur gering beeinflussen wird und die erwarteten Geschwindigkeiten sich nach den Lavaldu¨sen
einstellen. Dies ist auch ein Indikator dafu¨r, dass die Messinstrumentierung plausible und zu-
verla¨ssige Daten liefert. Ein weiterer wichtiger Punkt ist, dass sich kurz nach den Injektoren
eine dreidimensionale Stro¨mung ausbildet, welche sich dann relativ schnell stromabwa¨rts in eine
quasi zweidimensionale Stro¨mung verwandelt.
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Abbildung 6.5: Laser-Zwei-Fokus (L2F) Messwerte fu¨r Geschwindigkeit u (oben) und Turbulenz
u′ (unten) bei z = 0 fu¨r Mc = 0.95 der Einzelstrahlen bei x = 20mm (kurz nach der Einblasung)
und bei x = 100mm nach der H2 - Einblasung.
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6.2 Kompressible Scherschicht
6.2.1 Schlieren
Fu¨r die Versuche wurde ein Schlierenverfahren nach Toefler eingesetzt, welches im Kapitel 5
Messtechnik na¨her beschrieben ist. In der Abbildung 6.6 ist ein schematisches Schlierenbild und
ein Schlierenfoto fu¨r die konvektive Machzahl Mc = 1.1 dargestellt. Die Schlierenfotos bilden die
Strecke von x = 0−180mm ab und die ganze Ho¨he des Versuchskanals. Die Stro¨mungsrichtung
ist von links nach rechts. Links in der Mitte der Fotos auf der Abbildung 6.6 ist das Ende des
Einblaseelements als schwarzes Rechteck zu sehen. Die Scherschicht bildet sich deutlich zwi-
schen der Luft- und der Wasserstoffstro¨mung nach dem Einblaseelement aus. Die Scherschicht
wa¨chst kontinuierlich in x-Richtung an und zeigt teilweise einzelne Wirbel und Strukturen. Am
Einblaseelement entsteht oben und unten ein Rekompressionstoß, welcher dann von der Kanal-
wand reflektiert wird und auf die Scherschicht bei x ≈ 115mm auftrifft und danach nur noch
schwach sichtbar ist.
In der Abbildung 6.7 sind drei Schlierenfotos fu¨r die konvektiven Machzahlen Mc = 0.8, 1.1
und 1.3 dargestellt. Oben ist ein Schlierenfoto fu¨r Mc = 0.8 abgebildet. Diese konvektive Mach-
zahl wird durch eine starke Aufheizung der Luft erreicht (siehe Tabelle 4.5). Durch die hohen
Lufttemperaturen ab TLuft > 850K entsteht Luftflimmern außerhalb der Modellbrennkammer,
wodurch die Schlierenfotos leicht verschwommen wirken. Die Scherschichtdicke kann weiterhin
ausgewertet werden, aber kleine Details wie Scherschichtwirbel sind nicht mehr sichtbar. Ab
einer konvektiven Machzahl von 0.9 zeigen die Schlierenfotos scharfe und detailreiche Fotos.
Welches das mittlere und das untere Schlierenfoto in Abbildung 6.7 belegen.
Es wurden 220 schwarzweiße Schlierenfotos der kompressiblen Scherschicht ausgewertet und ge-
mittelt. Hierbei wurden die Temperaturen von Luft und Wasserstoff variiert, um ein mo¨glichst
großes Band von der konvektiven Machzahl abzudecken. Durch die Variation ist eine minimale
konvektive Machzahl von 0.72 und eine maximale konvektive Machzahl von 1.34 mo¨glich (siehe
auch Tabelle 4.5). Aus den gemessenen Scherschichtdicken s in den Positionen x = 60 mm,
80 mm, 100 mm, 120 mm, 140 mm und 160 mm nach dem Einblaseelement wurden der O¨ff-
nungswinkel δc und die kompressible Wachstumsrate δ
′
c = tan(δc) bestimmt. Die inkompressible
Wachstumsrate δ′inc nach Gleichung (3.10) wird aus den experimentellen Geschwindigkeits- und
Dichteverha¨ltnis berechnet. Mit ihr wird die kompressible Wachstumsrate normiert δ′c/δ
′
inc [75].
Die konvektive Machzahl Mc wurde nach der Gleichung (3.8) aus den Stro¨mungsbedingungen
berechnet. Basis hierfu¨r sind die Stro¨mungsbedingungen bei x = 0mm. Wodurch fu¨r Wasser-
stoff die Ausstro¨mbedingungen aus dem Einblaseelement in die Gleichungen eingeht.
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Die 220 Schlierenfotos wurden statistisch ausgewertet. Der geometrische Mittelwert, Medi-
an, Minimalwert und Maximalwert wurde fu¨r 15 unterschiedliche konvektive Machzahlen von
Mc = 0.73 bis Mc = 1.343 bestimmt. Die Ergebnisse der Schlierenmessungen sind in folgenden
Tabellen zusammengefasst:
Mc 0.73 0.81 0.85 0.9 0.92 0.93 0.97 1.0
δ′c/δ
′
inc(Mittel) 0. 497 0.409 0.496 0.423 0.430 0.416 0.365 0.363
δ′c/δ
′
inc(Median) 0. 521 0.416 0.538 0.383 0.427 0.441 0.409 0.332
δ′c/δ
′
inc(Maxium) 0. 596 0.449 0.710 0.617 0.510 0.489 0.516 0.534
δ′c/δ
′
inc(Minium) 0. 349 0.378 0.339 0.256 0.376 0.319 0.228 0.221
Mc 1.02 1.06 1.11 1.17 1.21 1.3 1.34
δ′c/δ
′
inc(Mittel) 0. 355 0.314 0.302 0.379 0.331 0.318 0.303
δ′c/δ
′
inc(Median) 0. 370 0.323 0.311 0.349 0.370 0.324 0.304
δ′c/δ
′
inc(Maxium) 0. 432 0.358 0.404 0.520 0.425 0.370 0.360
δ′c/δ
′
inc(Minium) 0. 260 0.251 0.228 0.241 0.197 0.256 0.240
Alle ausgewerteten Mittelwerte mit Ihren Minima und Maxima sind in Abbildung 6.8 auf-
getragen. Auf der x-Achse ist die konvektive Machzahl Mc und auf der y-Achse die normierte
Wachstumsrate δ′c/δ
′
inc. Die Punkte streuen bei niedrigen konvektiven Machzahlen in der nor-
mierten Wachstumsrate sta¨rker als bei ho¨heren konvektiven Machzahlen. Die Streuung geht
bei Mc = 0.7 bis 0.9 von δ
′
c/δ
′
inc = 0.26 bis 0.71 in den Extrempunkten. Die Streuung wird bei
gro¨ßeren konvektiven Machzahlen geringer. Sie betra¨gt bei Mc = 1.2 bis 1.34 von δ
′
c/δ
′
inc = 0.20
bis 0.42. Hier macht sich der Einfluss der Kompressibilita¨t deutlich bemerkbar. Die Ergebnisse
liegen in guter U¨bereinstimmung mit den Ergebnissen der anderen Autoren (siehe Abbildung
3.3).
Durch unterschiedliche Aufheizung von Wasserstoff und Luft entstehen Temperaturgradienten
bis zu ∆T = 700K in der Scherschicht. In wieweit diese Temperaturgradienten Einfluss auf das
Scherschichtwachstum haben, wurde untersucht. Bei den konvektiven Machzahlen von 0.9 bis
1.1 waren Versuche mit unterschiedlichen Temperaturgradienten bis zu ∆T = 350K mo¨glich.
Die Versuchsreihen aus mehreren Schlierenfotos wurden geometrisch gemittelt und gegenu¨ber
gestellt. Die erste Gruppe hatte eine geringen Temperaturunterschied bis zu ∆T = 100K und
die zweite Gruppe eine deutlichen Temperaturunterschied von ∆T = 200K bis zu ∆T = 350K.
In Abbildung 6.9 sind die zwei Gruppen abgebildet. Die Dreiecke zeigen das Scherschicht-
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wachstum der zweiten Gruppe an. Sie sind im Mittel etwa +10% gro¨ßer als die erste Gruppe
(Quadrate) mit einer kleineren Temperaturdifferenz. Eine Temperaturdifferenz zwischen Was-
serstoff und Luft beeinflußt das Scherschichtwachstum positiv und ist eine Erkla¨rung dafu¨r,
weshalb die experimentellen Daten streuen.
Die Schlierenpunkte wurden statistisch geometrisch gemittelt und liegen danach in etwa der
Mitte der bisherigen experimentellen Datenbasis ([5],[20],[23],[30],[36],[40],[42],[58],[75],[95] und
[96]). In Abbildung 6.10 sind die gemittelten und normierten Wachstumsraten δ′c/δ
′
inc der aus-
gewerteten Schlierenbilder und den Auswertung der anderen Autoren in Abha¨ngigkeit von Mc
dargestellt. Das Abfallen der normierten kompressiblen Wachstumsrate bei konvektiven Mach-
zahlen Mc > 1.0 auf das Niveau von 0.3 wird durch die experimentellen Daten besta¨tigt.
Die minimale normierte Wachstumsrate fa¨llt hier nicht weiter ab, sondern stabilisiert sich auf
niedrigen Niveau. Die hier ermittelten experimentellen Daten ko¨nnen mit der exponentiellen
Funktion:
δ′c
δ′inc
= 0.7e−2.5·M
2
c + 0.3 = dc/di(Schlieren) (6.3)
angena¨hert werden. Die Funktion wurde mit der Methode der kleinsten Fehlerquadrate an die
geometrisch gemittelten Mittelwerte angepasst. Diese Funktion f(Mc) ist als durchgezogene
Linie in das Diagramm 6.10 eingetragen. Die Ergebnisse stimmen sehr gut mit den Litera-
turwerten von klassischen kompressiblen Scherschichten u¨berein (siehe Abbildung 3.3). Die
kompressible Scherschicht in diesem Experiment, welche sich durch ein Einblaseelement bildet,
zeigt ein analoges Wachstumsverhalten wie eine klassische Scherschicht. Der Ansatz fu¨r die
konvektive Machzahl Mc die Ausstro¨mbedingungen (hier x = 0) aus dem Einblaseelement zu
u¨bernehmen ist aufgrund der experimentellen Ergebnisse gerechtfertigt.
Wie auch bei vorhergehenden experimentellen Arbeiten bilden sich hier in der Scherschicht
große Strukturen aus ([23],[15] und [20]). Sie sind in der Abbildungen 6.11 mit Detailvergro¨ße-
rungen dargestellt. Bei der konvektiven Machzahl Mc = 1.1 bei x = 84− 114 mm sind Anfa¨nge
einer Wirbelbildung zu erkennen, welche sich danach in große Strukturen bei x = 140−170 mm
ausbilden. Mit zunehmender konvektiver Machzahl Mc = 1.34 bilden sich die Wirbel nicht mehr
so deutlich aus. Die Scherschicht wirkt in sich turbulenter und in kleinere Strukturen zerteilt.
Die Strukturen bei beiden Beispielen sind nicht so klar strukturiert wie bei einer inkompres-
siblen Scherschicht (siehe Abbildung 2.3), sie wirken deutlich mehr zerfranst, gestreckt und in
sich turbulenter. Diese Tendenz nimmt mit zunehmender konvektiver Machzahl in den Schlie-
renfotos zu.
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Abbildung 6.6: Oben das Schema des Scherschichtversuches und unten die Schlierenaufnahme
(x = 0− 180mm) ohne Stoß fu¨r Mc = 1.1.
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Abbildung 6.7: Schlierenaufnahme (x = 0− 180mm) ohne Stoß fu¨r a) Mc = 0.8, b) Mc = 1.1
und c) Mc = 1.35.
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Abbildung 6.8: Normierte gemittelte Wachstumsraten dc/di und der Na¨herungsfunktion f(Mc)
aus Gleichung (6.3) mit den minimal und den maximal Werten aus allen Schlierenexperimente
als Funktion der konvektiven Machzahl Mc.
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Abbildung 6.9: Vergleich der gemittelten normierten Wachstumsrate dc/di fu¨r unterschiedliche
Temperaturgradienten ∆T .
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Abbildung 6.10: Vergleich der statistisch gemittelten normierten Wachstumsrate dc/di von
Schlierenfotos im Vergleich zu anderen experimentellen Ergebnissen als Funktion der konvekti-
ven Machzahl Mc.
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Abbildung 6.11: Details der Wirbelstrukturen bei verschiedenen konvektiven Machzahlen.
62
6.2.2 Pitotsonde
Die fu¨r die Messungen eingesetzte Pitotsonde ist in Abbildung 5.3 dargestellt und im Kapitel 5
Messtechnik beschrieben. Die Messungen wurden in den fu¨nf Positionen x = 76 mm, 80 mm,
154 mm, 194 mm und 214 mm nach dem Einblaseelement durchgefu¨hrt. Fu¨r die Aufnahme
der Pitotkurven waren fu¨r jedes Profil mindestens ein Versuch notwendig. Im Experiment wur-
den jeweils drei Versuche durchgefu¨hrt und gemittelt. Beispielhaft sind die Druckverla¨ufe fu¨r
Mc = 1.0 in Abbildung 6.12 aufgeplottet. Sie zeigen ein sehr deutliches Scherschichtprofil mit
einem Druckunterschied zwischen Luft und Wasserstoff von ∆pPitot ∼= 2 bar. Die Dicke s der
Scherschicht nimmt mit wachsenden x zu und die Flanken der Pitotprofile sind nicht mehr so
steil wie am Anfang.
Die Druckverla¨ufe wurden mit einem Computerprogramm nach Gleichung (5.2) ausgewertet
und die Wachstumsrate δ′c = tan(δc) bestimmt. Analog zu den Schlierendaten wurden die
Wachstumsraten mit der inkompressiblen Wachstumsrate δ′inc nach Gleichung (3.10) normiert
[75]. Aufgrund der klaren Definition der Dicke der Scherschicht nach Gleichung (5.2) haben die
geometrisch gemittelten Daten eine sehr geringe Streuung (unter 2%). Die gemittelten Ergeb-
nisse der Pitotmessungen sind in folgender Tabelle zusammengefasst:
Mc 0.81 0.85 0.97 1.09 1.13 1.31
δ′c/δ
′
inc 0.486 0.437 0.388 0.343 0.304 0.277
In Abbildung 6.13 sind die Wachstumsraten δ′c der ausgewerteten Pitotmessungen als Funktion
von Mc dargestellt. Die hier gemessenen experimentellen Daten ko¨nnen mit einer exponentiellen
Funktion:
δ′c
δ′inc
= 0.735e−1.95·M
2
c + 0.265 = dc/di(Pitot) (6.4)
beschrieben werden. Analog zu den Schlierendaten wurde die Funktion mit der Methode der
kleinsten Fehlerquadrate an die ermittelten Messwerte angepasst.
Die Schlierenfunktion und die Pitotfunktion zeigen ein sehr a¨hnliches Verhalten. Im Bereich
von Mc = 0.7 bis 1.4 sind die Unterschiede kleiner 5% Allerdings ist die Pitotfunktion im
Bereich von Mc = 0.0 bis 1.0 etwas steiler als die Schlierenfunktion und geht gegen einen etwas
geringeren Grenzwert δ′c/δ
′
inc = 0.265. Diese Funktion wird aufgrund der geringen Streuung und
a¨hnlichen Versuchsbedingungen als Referenz fu¨r die kompressible Scherschicht ohne Stoß fu¨r
die Geschwindigkeitsmessung (L2F) und UV-Diagnostik verwendet.
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Abbildung 6.12: Pitotdruckverla¨ufe pPitot fu¨r Mc = 1.0 bei den Positionen x = 76 mm, 114
mm, 154 mm, 197 mm und 214 mm.
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Abbildung 6.13: Vergleich der gemittelten normierten Wachstumsrate dc/di von Pitotdruck-
verla¨ufen im Vergleich zu anderen Experimentatoren als Funktion der konvektiven Machzahl
Mc.
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6.2.3 Laser-Zwei-Fokus Geschwindigkeitsmessung
Fu¨r die beiden konvektiven Machzahlen Mc = 0.95 und Mc = 1.04 wurden Laser-Zwei-Fokus
Geschwindigkeitsmessungen (L2F) durchgefu¨hrt. Aufbau und Ablauf von L2F wird in den Ab-
bildungen 5.8 und 5.6 dargestellt und im Kapitel 5 Messtechnik beschrieben. Die experimen-
tellen Stro¨mungsdaten der Versuche sind hier zusammengefasst:
Mc = 0.95 Mc = 1.04
Gas1,Gas2 H2, Luft H2, Luft
M1,M2 [-] 2.0, 2.0 2.0, 2.0
u1, u2 [m/s] 2443, 870 2452, 814
Tt1, Tt2 [K] 750, 848 760, 672
T1, T2 [K] 415, 471 420, 373
Pt1, Pt2 [bar] 8.07, 8.75 7.99, 8.33
m˙1, m˙2 [kg/s] 0.0205, 1.2675 0.0202, 1.356
s = ρ2/ρ1 [-] 8.54 10.45
r = u2/u1 [-] 0.356 0.316
Fu¨r einen L2F Messpunkt (x, y, z) ist ein Versuch notwendig, in welcher die statistischen Ge-
schwindigkeitsdaten fu¨r diesen Punkt aufgenommen werden. Fu¨r die Positionen x = 60 mm,
100 mm, 140 mm, 180 mm und 220 mm bei y = 3 mm sind Geschwindigkeits- und Turbulenz-
profile gemessen und ausgewertet worden. Hier wurden fu¨r Mc = 1.04 folgende x, z-Positionen
fu¨r y = 3 vermessen:
x[mm] / z[mm] 0 .5 1 2 3 4 5 6 8 10 16 Bem.
60 x x x x x x x x
100 x x x x x x x x x x (+z = 15)
140 x x x x x x x
180 x x x x x x x x x
220 x x x x x x x x x x (+z = 7)
Die Abweichung der konvektiven Machzahl zwischen den einzelnen Versuchspunkten lag bei
maximal bei ±1%.
Die Auswertung dieser Messpunkte fu¨r Mc = 1.04 sind in den Abbildungen 6.15 und 6.16
als Geschwindigkeits- und Turbulenzprofile dargestellt. Die Kerngeschwindigkeit im Wasser-
stoffstrahl (y = 3 mm) ist bei x = 60 mm mit u1 ≈ 1750 m/s sehr hoch im Vergleich zur
Luftstro¨mung u2 ≈ 835 m/s. Der leichte Einbruch der Geschwindigkeit und der Turbulenz
in der Mitte der Scherschicht bei den ersten 2 Profilen (x = 60 mm, 100 mm) ist vermut-
lich durch wenige Partikel oder ein schlechteres Folgeverhalten der Partikel im Zentrum der
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Wasserstoffstrahls zu erkla¨ren. Dieser Einbruch ist bei den Pitotmessungen in Abbildung 6.12
nicht zu sehen. Durch die Mischung von Wasserstoff und Luft baut sich die Kerngeschwindig-
keit im Wasserstoff auf u ≈ 1120 m/s bei x = 220 mm ab. Mit zunehmender Mischungsla¨nge
wird der Geschwindigkeitsunterschied zwischen Wasserstoff und Luft kleiner und die mittle-
re Kernstro¨mung wird auf niedrigeren Geschwindigkeitsniveau breiter und gleicht die starken
Anfangsgeschwindigkeitsgradienten zwischen Luft und Wasserstoff aus. Der Verlauf und die
Entwicklung der Geschwindigkeitsprofile in Stro¨mungsrichtung ist in Abbildung 6.16 darge-
stellt.
Bei einem klassischen Scherschichtexperiment lassen sich die Geschwindigkeitsprofile so normie-
ren, dass diese selbsta¨hnlich sind (siehe [86], [36] und [25]). Diese Normierung auf die maximale
Differenzgeschwindigkeit ∆u = u1 − u2 fu¨hrt bei einer Einblasescherschicht nicht zu selbsta¨hn-
lichen Geschwindigkeitsprofilen. Der wesentliche Unterschied zwischen einer klassischen Scher-
schicht und einer Einblasescherschicht ist, dass die Geschwindigkeit im Einblasestrahl sich der
Umgebung aufgrund von fehlender Masse und Gro¨ße anpassen muss und nicht wie im klassischen
Scherschichtexperiment weitgehend konstant bleibt. Normiert man die Geschwindigkeitsprofile
aber mit dem aktuellen maximalen ∆u(x) = u1(x) − u2 bei Position x sind die Geschwindig-
keitsprofile selbsta¨hnlich (siehe Abbildung 6.17) .
Um den Verlauf der maximalen Geschwindigkeit u1(x) beschreiben zu ko¨nnen, wurde mit den
zwei Messreihen eine analytische normierte Funktion gebildet. Die Differenzgeschwindigkeit
∆u?(x) kann hier mit der Funktion:
∆u?(x?) = e−0.53 · x?(0.88) (6.5)
∆u?(x?) =
∆u(x?)
∆u(x? = 0)
(6.6)
∆u(x?) = u1(x
?)− u2 (6.7)
x? =
x
x(α)
(6.8)
x(α) : Schnittpunkt der Scherschichteinhu¨llenden bei z = 0
angena¨hert werden. Die aktuelle Differenzgeschwindigkeit als Funktion von x? wird durch die
maximale Differenzgeschwindigkeit direkt nach dem Austritt von Wasserstoff (x? = 0) normiert
und ist somit kleiner-gleich 1.0. Als charakteristische Wegstrecke fu¨r x wurde der Schnittpunkt
der gespiegelten a¨ußeren Scherschichteinhu¨llenden von Luft mit z = 0 gewa¨hlt. Dies ist in Skiz-
ze 6.14 schematisch dargestellt.
Diese wurde hier aus Abbildung 6.19 ermittelt und ist fu¨r Mc = 0.95 gleich x(α) = 42.9 mm
und fu¨r Mc = 1.04 gleich x(α) = 53.0 mm. Allgemein kann man diesen Schnittpunkt aus den
geometrischen Gegebenheiten und mit den Formeln 6.4 und 3.10 ermittelt werden. In Abbil-
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Abbildung 6.14: Skizze zur Bestimmung der charakteristischen Wegla¨nge x(α) fu¨r Gleichung
(6.9).
dung 6.18 ist die analytische Funktion (6.5) und die Messwerte der Experimente aufgetragen.
Mit der Funktion werden die Messwerte gut abgebildet, und sie zeigt die schnelle Angleichung
der Geschwindigkeiten zwischen der Wasserstoffstro¨mung und der Luftstro¨mung.
Diese Normierung tra¨gt dem erwarteten physikalischen Verhalten von Einblasescherschichten
Rechnung. Allerdings liegen hier nur zwei Datensa¨tze vor, aus welchen die Funktion abgeleitet
wurde. Es ist noch experimentell zu u¨berpru¨fen, ob diese Funktion auch fu¨r kleinere Ausblase-
querschnitte und andere konvektive Machzahlen gilt.
Die Wasserstoffkernstro¨mung hat direkt nach der Einblasedu¨se eine ho¨here Turbulenz in Stro¨m-
ungsrichtung u
′
= 13 % als die ungesto¨rte Luftstro¨mung u
′
= 2 %. Turbulenzwerte sind hier auf
den am Ort aktuellen Geschwindigkeitswert bezogen, es fand hier keine Normierung statt. Die-
ses ho¨here Turbulenzniveau im Wasserstoffstrahl bleibt auch bei zunehmender Mischungsla¨nge
erhalten, wobei es leicht absinkt auf u
′
= 8 %. Wo die starken Geschwindigkeitsgradienten
im Mischungsbereich auftreten, sind die Turbulenzwerte am ho¨chsten. Anfangs ist die Turbu-
lenz direkt noch der Einblasedu¨se mit u
′
= 25.1 % fu¨r Mc = 1.1 und mit u
′
= 21.4 % fu¨r
Mc = 0.95 sehr hoch (siehe Abbildung 6.15). Diese Werte nehmen, sobald sich die Geschwin-
digkeitsgradienten ausgeglichen haben, mit zunehmender Mischungsla¨nge auf ein Niveau von
u
′
= 10 % ab. Die Turbulenz horizontal zur Stro¨mungsrichtung v
′
ist bei beiden untersuchten
Machzahlen in der Gro¨ßenordnung von v
′
= 7 bis 8 %. Hier spielt die konvektive Machzahl und
der Geschwindigkeitsunterschied zwischen Luft und Wasserstoff scheinbar keine Rolle. Sie ist
anfangs auch deutlich geringer als die Turbulenz in x Richtung. Die maximalen Geschwindig-
keitsunterschiede und Turbulenzen sind in der Tabelle 6.1 zusammengestellt. Eine Auswertung
der Scherschichtdicke s nach Gleichung (5.2) ist in Abbildung 6.19 fu¨r die beiden konvektiven
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Mc = 1.04 Mc = 0.95
x[mm] ∆umax [m/s] u
′
max [%] v
′
max[%] ∆umax [m/s] u
′
max [%] v
′
max[%]
60 913 25.1 6.5 790 21.4 8.2
100 585 16.8 6.9 519 15.2 7.7
140 360 13.6 8.8 292 11.4 7.1
180 280 10.7 8.2 n.v. n.v. n.v.
220 250 9.1 8.1 276 9.2 7.9
Tabelle 6.1: Turbulenzwerte u
′
und v
′
fu¨r die konvektiven Machzahlen Mc = 1.04 und 0.95.
Machzahlen Mc = 0.95 und Mc = 1.04 dargestellt. Das absolute Scherschichtwachstum ist bei
Mc = 1.04 ho¨her als bei Mc = 0.95. Normiert mit dem inkompressiblen Scherschichtwachstum
sind die beiden L2F Messwerte in Abbildung 6.20 dargestellt. Sie besta¨tigen die interpolierte
Funktion der Pitotmessung 6.4. Die experimentelle Ergebnisse von Samimy & Elliot bei ih-
ren LDV Messungen besta¨tigen ebenfalls die exponentielle Funktion [86]. Die Messwerte von
Debisshop & Bonnet und Goebel & Dutton zeigen ho¨here Wachstumsraten bei konvektiven
Machzahlen um 0.5 an ([36] und [25]).
In den Abbildungen 6.21 und 6.22 werden die Geschwindigkeitsverla¨ufe mit den Pitotdruck-
messungen in a¨hnlicher x- Position verglichen. Es wurden die Messungen x = 60/220 mm fu¨r
die L2F-Messung und x = 76/214 mm fu¨r die Pitotdruckmessung ausgewa¨hlt. Bei der Messung
nahe der Einblasung (x = 60/76 mm in Diagramm 6.21) zeigt einen kontinuierlichen Anstieg
der Geschwindigkeit u im Bereich z = −4 bis 0 mm mit einem kleinen Plateau von z = −0.5
bis 0.5 . Einen kontinuierlichen Abfall des Pitotdrucks zeigt ebenfalls die Pitotsonde, aber das
Plateau der Pitotmessung ist deutlich breiter, von z = −3.5 bis 3.5. Einen Teil davon ist mit
der integrativen Druckmessung der Pitotsonde zu erkla¨ren (Durchmesser 0.8 mm), der ande-
re Teil zeigt die Wasserstoffkernstro¨mung welche noch nicht stark mit der Luft vermischt ist.
Die Geschwindigkeitsscherschicht ist hier dicker als die Gesamtdruckscherschicht. Die Messung
weiter entfernt von der Einblasung (x = 220/214 mm in Diagramm 6.22) zeigen beiden Messme-
thoden a¨hnliche Steigungen und Plateaus. Hier haben sich das Geschwindigkeitsprofil und das
Gesamtdruckprofil angeglichen und haben eine nahezu gleiche Dicke.
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Abbildung 6.15: Im oberen Diagram ist die Geschwindigkeitsverteilung u und im unteren Dia-
gram ist die Turbulenzverteilung u
′
bei verschiedenen x-Positionen in Stro¨mungsrichtung fu¨r
die konvektive Machzahl Mc = 1.04 dargestellt.
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Abbildung 6.16: Darstellung der Scherschichtentwicklung (Geschwindigkeit u und Turbulenz
u
′
) als Funktion von x, wobei die Geschwindigkeit und Turbulenz in ∆x ausgedru¨ckt wurde:
∆x = 30mm ≡ ∆u = 913m/s und ∆x = 30mm ≡ ∆u′ = 30%.
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Abbildung 6.17: Selbsta¨hnliche Geschwindigkeitsprofile der Einblasescherschicht mit ∆u(x) =
u1(x)− u2 und der Scherschichtdicke s normiert.
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Abbildung 6.18: Entwicklung der normierten Differenzgeschwindigkeit ∆u? (Gleichung (6.6))
einer Scherschicht von einem Einblaseelement in Abha¨ngigkeit der normierten La¨nge x? (Glei-
chung (6.9)).
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Abbildung 6.19: Entwicklung der Scherschichtdicke s als Funktion von x fu¨r die konvektiven
Machzahlen Mc = 0.95 und 1.04.
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Abbildung 6.20: Vergleich der gemittelten normierten Wachstumsrate dc/di von Geschwindig-
keitsverla¨ufen im Vergleich zu anderen Experimentatoren als Funktion der konvektiven Mach-
zahl Mc.
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Abbildung 6.21: Vergleich der Pitotdruckmessungen p(Pitot) mit den Geschwindigkeitsmess-
ungen u(L2F) bei x = 60/76 mm bei der konvektiven Machzahl Mc = 1.0.
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Abbildung 6.22: Vergleich der Pitotdruckmessungen p(Pitot) mit den Geschwindigkeitsmess-
ungen u(L2F) bei x = 214/220 mm bei der konvektiven Machzahl Mc = 1.0.
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6.2.4 UV-Diagnostik
Als laseroptische Verfahren wurden die Rayleigh-Streuung und Laser-Induzierte-Fluoreszenz
(LIF) von Sauerstoff angewendet. Details u¨ber diese UV diagnostische Messtechniken sind im
Kapitel Messtechnik beschrieben. Es sind visuelle Verfahren, wobei der experimentelle Aufbau
eine Breite ∆x von 40 mm erfassen kann . Der Laserstrahl wurde aufgeweitet auf eine Ebene
von 40 mm × 35 mm mit einer Dicke etwa 2 mm. Um den ganze La¨nge des Versuchskanal zu
erfassen wurden 8 Versuchsreihen gefahren. Die 8 zusammengeho¨rende Versuchsreihen wurden
danach mit einem Bildbearbeitungsprogramm (Photoshop) zusammengefu¨gt. In der Abbildung
6.23 sind die O2LIF - Digitalfotos und in der Abbildung 6.24 sind die Rayleigh - Digitalfotos
der zusammengesetzten und gemittelten Fotoreihen dargestellt. Jede Versuchsreihe wurden fu¨r
fu¨nf unterschiedliche konvektive Machzahlen Mc durchgefu¨hrt. Die Stro¨mungsdaten sind in
folgender Tabelle zusammengefasst:
Mc = 0.83 Mc = 0.89 Mc = 0.92 Mc = 0.98 Mc = 1.01
Gas1,Gas2 H2, Luft H2, Luft H2, Luft H2, Luft H2, Luft
M1,M2 [-] 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0 2.0, 2.0
u1, u2 [m/s] 2359, 967 2515, 963 2381, 882 2294, 786 2389, 786
Tt1, Tt2 [K] 608, 1049 756, 1042 587, 873 569, 691 693, 693
T1, T2 [K] 336, 583 418, 579 324, 485 314, 384 383, 383
Pt1, Pt2 [bar] 7.34, 8.23 7.14, 8.25 7.29, 8.21 7.18, 8.28 7.07, 8.28
m˙1, m˙2 [kg/s] 0.019, 1.072 0.018, 1.078 0.019, 1.172 0.019, 1.327 0.018, 1.327
s = ρ2/ρ1 [-] 6.69 7.88 8.19 9.82 10.84
r = u2/u1 [-] 0.413 0.384 0.371 0.343 0.330
Aufgrund der recht hohen Anzahl und Varianz der Versuche ist die Abweichung der konvektiven
Machzahl hier ho¨her als bei den L2F Versuchen. Sie lag hier bei maximal ±1.5%.
Bei jeder Versuchsreihe und jeder konvektive Machzahl wurden fu¨r Raleigh und O2LIF jeweils
20 Digitalfotos erstellt. Von den Fotos wurde die Laseraufnahme abgezogen und die Einzelfo-
tos auf ihre Qualita¨t u¨berpru¨ft (siehe Gleichungen (5.7) und (5.8)). Die Digitalfotos wurden
normiert auf 256 Grauwerte, wobei bei der Rayleighstreuung die Graustufen proportional der
Dichte sind und bei O2LIF proportional der Ha¨ufigkeit der Sauerstoffmoleku¨le sind.
Bei O2LIF zeigte sich leider, dass das Signal bei Einzelaufnahmen zu gering war. Es waren
nur die gemittelte Digitalfotos verwendbar. Zudem war das O2LIF-Signal nur bei den konvek-
tiven Machzahlen Mc = 0.83 und Mc = 0.89 stark genug, um auswertbar zu sein. Die beiden
gemittelten Aufnahmen sind in Abbildung 6.23 zusammengesetzt worden. Die Einblasung und
das Entwickeln der Scherschicht ist bei Mc = 0.83 deutlich zu sehen. Es werden die Sto¨ße und
74
Auswertbarkeit Mc = 0.83 Mc = 0.89 Mc = 0.92 Mc = 0.98 Mc = 1.01
O2LIF:
gemittelt + o – – –
Rayleigh:
gemittelt o o + + +
einzeln – – o + +
Tabelle 6.2: Auswertbarkeit (+ = gut, o = mittel,− = nicht mo¨glich) von O2LIF- und Rayleigh-
Fotos in Abha¨ngigkeit der konvektiven Machzahl Mc.
der Rand der Schwerschicht bis x = 110 mm aufgezeichnet. Bei ho¨heren x−Werten wird das
Signal schwa¨cher, bis es nicht mehr auswertbar ist. Bei den restlichen konvektiven Machzahlen
zeigten die Digitalfotos mit O2LIF ein zu schwaches Signal und keine Scherschicht. O2LIF war
bei diesem Versuchsaufbau nur fu¨r gemittelten Digitalfotos und nur fu¨r hohe Lufttemperaturen
TLuft > 580C auswertbar. Die Auswertbarkeit der Digitalfotos fu¨r O2LIF ist in Tabelle 6.2
zusammengefasst.
Bei den Rayleigh Digitalfotos waren die Einzelbilder teilweise auswertbar. Die verwendbaren
Einzelbilder wurden hier ausgewa¨hlt und gemittelt. Im Schnitt blieben hier etwa 15 bis 20 Bilder
zur Mittelung u¨brig. Die gemittelten Aufnahmen sind in der Abbildung 6.24 zusammengefu¨gt
worden. Die Qualita¨t der Rayleighfotos nimmt mit steigender konvektiver Machzahl zu. Dies
la¨sst sich mit dem zunehmenden Dichteverha¨ltnis r erkla¨ren, welches von 6.69 auf 10.84 steigt.
Hier wird ein noch feineres Bild im Vergleich zu O2LIF gezeichnet und die Sto¨ße und der Rand
der Scherschicht ist sehr deutlich zu erkennen. Die Qualita¨t der Fotos ist teilweise exzellent
und im Vergleich zu den O2LIF- und Schlierenfotos in Abbildung 6.25 zusammen gestellt. Die
Auswertbarkeit der Digitalfotos fu¨r Rayleigh ist in Tabelle 6.2 zusammengestellt.
Die normierten Digitalfotos fu¨r O2LIF und Rayleigh wurden zusammen mit dem aufgenommen
Maßstab zusammengefu¨gt und ausgewertet. Um die Scherschichtdicke zu bestimmen wurden
die Grauwerte der Digitalfotos mit einem Auswerteprogramm (NIH Image) als Intensita¨tskurve
ausgelesen und fu¨r gewa¨hlte x−Werte in Tabellen zusammengefasst. Die gewa¨hlten x−Werte
sind x = 20, 45, 70, 100, 135 und 160 mm. Diese Werte wurden so gewa¨hlt, dass sie in etwa
in der Mitte der Aufnahmen sind, um Randeffekte und Unscha¨rfen der Aufnahmen weitge-
hend auszuschließen. Dies ist in Abbildung 6.26 veranschaulicht. Es wurde darauf geachtet, ein
gut auswertbares Scherschichtprofil zu erhalten, woraus dann die Scherschichtdicke bestimmt
wurde. War ein Profil nicht gut auswertbar wurde es in der x−Achse so verschoben, dass es
gut auswertbar war. Das mittlere Profil in Abbildung 6.26 (Position 2) veranschaulicht ein gut
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auswertbares Scherschichtprofil fu¨r ein O2LIF Digitalfoto.
Analog zu den Pitotauswertungen wurde die 95% Scherschichtdicke nach Gleichung (5.2) be-
stimmt. Wobei hier die Intensita¨t der Grauwerte das Scherschichtprofil beschreiben (siehe Ab-
bildung 6.26. In Abbildung 6.27 ist das Schichtdickenwachstum fu¨r O2LIF und Raleigh im Ver-
gleich dargestellt. Die gemessene Scherschichtdicke s von Raleigh ist gro¨ßer als die von O2LIF
bei gleiche konvektiver Machzahl Mc = 0.89. Normiert wurden die Wachstumsraten mit dem
inkompressiblen Pitotwert. Die normierten Wachstumsraten von O2LIF und Rayleigh zeigen
eine gute U¨bereinstimmung mit der normierten Pitotfunktion 6.4. Wobei der die Rayleighwerte
eher etwas unterhalb der Pitotfunktion liegen.
Mesnier [64] fu¨hrte die gleichen Versuche durch mit der Diagnostischen Methode Mie - Streuung.
Hierzu wurden sehr kleine Titanoxid Partikel (Titan Kronos 1077) dem Wasserstoff zugefu¨hrt.
Der Luft wurden keine Partikel zugefu¨hrt. Der Laserstrahl trifft auf diese Partikel und die
Partikel streuen das Laserlicht. Dieses elastisch gestreute Laserlicht wird von einer Digital-
kamera aufgenommen. Analog zu oben, kann u¨ber die Partikelstreuung die Scherschichtdicke
des Wasserstoffs bestimmt werden und das Scherschichtwachstum berechnet werden. Zur Be-
rechnung der Scherschichtdicke δs hat Mesnier eine andere Definition der Scherschichtdicke
verwendet. Sie verwendete nicht die 95% Scherschichtdicke nach Gleichung (5.2), sondern eine
50% Scherschichtdickengleichung. Deren absoluten Scherschichtdicken sind durch diese Defini-
tion geringer. Aus [64] wurden die verschiedenen Profile in Abbildung 6.28 geplottet. Hierin
ist die unterschiedliche Definition der Scherschichtendicken δs visuell dargestellt. In folgender
Tabelle wurden die unterschiedlichen Scherschichtdefinitionen bei Einzel- und gemittelten Fotos
verglichen:
Fall Foto(s) δs(50%) δs(95%)
aus Abb. 6.28 (Mesnier) (Nuding)
a) Original, Einzeln 4.33 mm 7.84 mm
b) Original, Gemittelt (20 Fotos) 4.54 mm 8.20 mm
c) Subtrahiert, Gemittelt (20 Fotos) 4.43 mm 7.97 mm
d) Subt.+Normiert, Gemittelt (20 Fotos) 4.64 mm 7.54 mm
Beide Scherschichtdefinitionen zeigen eine maximale Abweichung im Bereich von 9%, bei den
gemittelten und korrigierten Werten ist es im Bereich von 5%. Bei der Berechnung des Scher-
schichtwachstums werden die Werte bei gemittelten und korrigierten Fotos nicht stark abwei-
chen (unter 5%).
Die Ergebnisse der Mie - Streuung sind als Dreiecke in das Diagramm 6.27 eingetragen. Sie liegen
deutlich unter den Ergebnissen der Rayleigh und der O2LIF Auswertung. Allerdings zeigt die
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Verteilung der Dreiecke ebenfalls eine sinkende Wachstumsrate mit zunehmender konvektiver
Machzahl an. Die unterschiedlichen Scherschichtdickendefinitionen erkla¨ren nicht eine so große
Abweichung. Mesnier weist in [64] darauf hin, dass die die Konstante Cδ aus Gleichung (3.10)
fu¨r Pitot- und Schlierenmessungen bestimmt wurde und nicht fu¨r Mie-Streuungsmessungen.
Dies ko¨nnte der Grund fu¨r die niedrigen Werte ko¨nnte sein, dass die Konstante Cδ fu¨r Mie-
Streuungsmessunge fu¨r inkompressible Scherschichtstro¨mungen neu bestimmt werden mu¨sste.
Eine a¨hnliche, aber nicht ganz so starke Tendenz, zeigen auch die Rayleigh Versuche.
Die Rayleigh Einzelaufnahmen in Abbildung 6.29 zeigen die zeitliche Entwicklung der Wirbel-
strukturen. Im unteren Teil der Abbildung ist die gemittelte Rayleighaufnahme fu¨r Mc = 0.92
als Vergleich und als Maßstab dargestellt. Die Einzelbilder zeigen links den Bereich x = 0
bis 40 mm, in der Mitte den Bereich x = 80 bis 120 mm und rechts den Bereich x = 180
bis 220 mm. Kurz nach der Einblasung wirkt der Wasserstoffstrahl sehr homogen mit kleinen
Wirbeln an den Scherschichtra¨ndern. Diese entwickeln sich zu gro¨ßeren Wirbeln, welche in der
Mitte deutlich zu sehen sind. Am Ende der Scherschicht bilden sich große Wirbelstrukturen
aus.
Vergleicht man die Wirbelstrukturen bei unterschiedlichen Mc, wirken die Wirbel mit wachsen-
dem Mc gedrungener und gestreckt. Die Digitalfotos sind in Abbildung 6.30 gegenu¨bergestellt.
Die Wirbelstrukturen bei Mc = 1.01 sind doppelt so breit in Stro¨mungsrichtung wie die Wirbel
bei der geringere konvektiven Machzahl. Die Wirbelausbreitung senkrecht zur Stro¨mungsrich-
tung (z-Achse) ist sta¨rker limitiert als die Ausbreitung in Stro¨mungsrichtung (x-Achse). Diese
Beobachtung ist in Abbildung 6.31 dargestellt und zeigt schematisch die Entwicklung und das
Aussehen der Wirbelstrukturen mit zunehmender konvektiver Machzahl (Vorlage aus [23]).
Vergleicht man diese Beobachtungen mit den Ergebnissen der L2F-Turbulenzmessung (siehe
Tabelle 6.1) fa¨llt auf, dass sich die Turbulenz ebenfalls nur in Stro¨mungsrichtung bei wachsen-
der Mc zunimmt. Die Turbulenzwerte senkrecht zur Stro¨mungsrichtung (z-Achse) sind deutlich
kleiner und wachsen nur sehr leicht. Dies deutet ebenfalls darauf hin, dass eine Ausdehnung
der Wirbel in Stro¨mungsrichtung eher zu erwarten ist, als eine Ausdehnung senkrecht zur
Stro¨mungsrichtung. Dieses Anwachsen in die Breite in Stro¨mungsrichtung bei ho¨heren konvek-
tiven Machzahlen Mc ist auch in Abbildung 6.29 zu beobachten.
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Abbildung 6.23: Darstellung der zusammengesetzten und gemittelten O2LIF-Fotos fu¨r a) Mc =
0.83 und fu¨r b) Mc = 0.89.
78
Abbildung 6.24: Darstellung der zusammengesetzten und gemittelten Rayleigh-Fotos fu¨r a)
Mc = 0.83, fu¨r b) Mc = 0.92 und fu¨r c) Mc = 1.01.
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Abbildung 6.25: Gegenu¨berstellung der Wasserstoffeinblasung mit der konvektiven Machzahl
Mc = 0.83 fu¨r a) O2LIF, fu¨r b) Rayleigh und fu¨r c) Schlieren.
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Abbildung 6.26: Beispielhafte Auswertung des Scherschichtverlaufes fu¨r eine O2LIF-Aufnahme
von x = 60− 90 mm bei Mc = 0.83
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Abbildung 6.27: Vergleich des Schichtdickenwachstums ds und der gemittelten normierten
Wachstumsrate von UV-Diagnostiken im Vergleich als Funktion der konvektiven Machzahl Mc.
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δs (50% - Mesnier)
δs (95% - Nuding)
Abbildung 6.28: Auswertung verschiedener Scherschichtprofile aus Mie-Aufnahmen: a) Original-
Einzelfoto b) Summiertes Original-Foto c) Summiertes subtrahiertes Original-Foto d) Normier-
tes summiertes subtrahiertes Original-Foto (verwendet von Mesnier). Vorlage aus [64].
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Abbildung 6.29: Details der Wirbelstrukturen bei verschiedenen konvektiven Machzahlen.
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Abbildung 6.30: Wirbelstrukturen fu¨r die konvektive Machzahlen Mc = 0.92 und Mc = 1.01 an
der Postion x = 160 bis 200 mm
Mc
0,3 0,5 0,7 1,0
Abbildung 6.31: Wirbelstrukturen fu¨r wachsende konvektive MachzahlenMc. Um die konvektive
Machzahl Mc = 1.0 erweitert (Vorlage aus [23]).
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6.3 Kompressible Scherschicht mit Stoß
6.3.1 Schlieren
Zur Untersuchung der Stoß - Scherschichtwechselwirkung wurden mit dem gleichen Schlieren-
aufbau wie bei der kompressiblen Scherschicht ohne Stoß die Experimente durchgefu¨hrt. Die
konvektive Machzahl wurde in den Bereich von Mc = 0.8 bis 1.35 variiert. Mit einem Keil an
der oberen Brennkammerwand wurden ein schwacher (θ = 7o), ein mittlerer (θ = 15o) und
ein starker (θ = 20o) Stoß erzeugt. Dieser traf bei drei verschiedenen Positionen (x = 40 mm,
60 mm und 100 mm) auf die Scherschicht. Schematisch ist der Versuchsaufbau in Abbildung
4.3 veranschaulicht.
In der Abbildung 6.33 sind exemplarisch Schlierenfotos einer Stoß - Scherschichtwechselwirkung
dargestellt. Die konvektive Machzahl ist hier Mc = 1.1 und die Keilwinkel sind θ = 7
o, 15o und
20o fu¨r die Positionen x = 40 mm und x = 60 mm nach dem Einblaseelement. Durch die
Erzeugung eines Stoßes ist die Stro¨mung in der Brennkammer nicht mehr symmetrisch und die
Scherschicht wird nach unten abgelenkt. Trifft der Stoß auf die Scherschicht, welche gro¨ßten-
teils aus Wasserstoff besteht, a¨ndert er seinen Winkel. Der Stoßwinkel wird im Wasserstoffstrahl
steiler und wechselt nach der Scherschicht wieder in seine alte Winkelposition zuru¨ck.
Hintergrund fu¨r dies Stoßwinkela¨nderung im Wasserstoff sind eine A¨nderung der Stro¨mungs-
gro¨ssen in der Scherschicht. Direkt nach dem Einblaseelement haben sowohl die Luft wie auch
der Wasserstoff die gleiche Machzahl M = 2. Durch die Scherschichtinteraktion reduziert sich
die Geschwindigkeit im Wasserstoff (siehe Abbildung 6.15). Durch die Reduktion der Geschwin-
digkeit wird die Machzahl im Wasserstoffstrahl kleiner uns somit der Stoßwinkel nach Gleichung
(4.7) gro¨sser (siehe Tabelle 4.7 und Diagramm 4.8).
Die Scherschicht - Stoßinteraktion ist im Detail in Abbildung 6.34 schematisch skizziert und
in Abbildung 6.35 aus dem Schlierenfoto vergro¨ßert worden. Der Stoß trifft auf die Scher-
schicht und a¨ndert schlagartig seinen Winkel. Vor dem Eintreffpunkt des Stoßes nimmt die
Dicke der Scherschicht sta¨rker zu. Fu¨r die konvektive Machzahl Mc = 1.1 und den Keilwinkel
θ = 7o (schwacher Stoß) betra¨gt der gemessene Stoßwinkel in der Luft β = 34o. Die Mach-
zahl der Luft ist MLuft = 2.0. In der Scherschicht a¨ndert sich der Stoßwinkel auf β = 52
o
(∆β = +18o), welches einer Machzahl von etwa MH2 = 1.45 entspricht (siehe Diagramm 4.8).
Nachrechnung der Geschwindigkeit bei x-Position x = 38mm mit den Daten aus der L2F-
Geschwindigkeitsmessung (siehe Abbildung 6.15) besta¨tigen die MH2 = 1.45. Hierbei ist die
Geschwindigkeit vH2(x = 0mm) = 2360 [m/s] und vH2(x = 60mm) = 1750 [m/s]. Linear
Interpoliert ergibt sich eine Wasserstoffgeschwindigkeit von vH2(x = 60mm) = 1954[m/s]. Mit
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der Gleichung M = u/a ergibt sich eine Machzahl von MH2 = 1.45. Bei Austritt aus der
Scherschicht a¨ndert der Stoß seine Winkel wieder auf die β = 34o und wird unten an der
Modellbrennkammerwand reflektiert. Bei einem mittleren Stoß mit Keilwinkel θ = 15o ist das
Verhalten analog zu dem schwachen Stoß.
Bei einem starken Stoß mit dem Keilwinkel θ = 20o (starker Stoß) betra¨gt der gemessene
Stoßwinkel in der Luft β = 44o, welches einem idealen Keilwinkel von θideal = 15
o entspricht
(siehe Tabelle 4.6). Sobald er auf die Wasserstoffscherschicht trifft a¨ndert er seinen Winkel
um ∆β = +42o auf β = 86o. Es entsteht im ersten Drittel der Scherschicht ein sehr starker
Stoß, welcher fast senkrecht ist. Siehe Diagramm 4.8 oberer Teil der Lo¨sung. Nach diesem sehr
starken Stoß ist die Stro¨mung fu¨r eine kurze Strecke im Unterschall. Hier ist der Stoß deutlich
steiler als im Rest der Scherschicht und er zieht den oberen Teil der Scherschicht vom unteren
Teil auseinander. Im zweiten Drittel der Scherschicht ist der Stoß auf β = +66o(∆β = +22o)
abgelenkt. Welches laut Diagramm 4.8 von etwa MH2 = 1.6 entspricht. Beim Austreten des
Stoßes aus der Scherschicht verla¨uft der U¨bergang harmonischer als beim Eintritt des Stoßes
in die Scherschicht.
Es wurden 146 Schlierenbilder ausgewertet und gemittelt. Aus der Scherschichtdicke ds in den
Positionen x = 80, 100, 120, 140 und 160 mm wurde der O¨ffnungswinkel αc und die Wachstums-
rate δ
′
c bestimmt. Bei der Stoßposition x = 100 mm wurde zusa¨tzlich die Position x = 180 mm
ausgewertet. Analog zu den anderen Auswertungen wurden die Wachstumsraten mit der inkom-
pressiblen Wachstumsrate δ
′
inc nach Gleichung (3.10) normiert. Als Referenz fu¨r die Versuche
mit Stoß wurde die Na¨herungsgleichung (6.3) verwendet, welche aus den Schlierenversuchen
ohne Stoß ermittelt wurde.
In Abbildung 6.36 ist die absolute Scherschichtdicke ds in Millimeter in Abha¨nigkeit von x fu¨r
Mc = 1.3 aufgetragen. Die untere Kurve mit der durchgezogen Linie ist die Scherschicht ohne
Stoßeinwirkung. Sie ist deutlich geringer als die Scherschichten mit Stoßeinfluss. Sie sind hier
im Mittel etwa 25% gro¨ßer. Zu erkennen ist die Tendenz, dass ein sta¨rker Stoß eine dickere
Scherschicht direkt nach dem Stoß hervorruft.
Die Wachstumsrate einer Scherschicht mit Stoßwechselwirkung im Vergleich zu einer ungesto¨rten
Scherschicht (Referenzgleichung (6.3)) ist in Abha¨nigkeit der konvektiven Machzahl Mc und des
Keilwinkels θ in den Abbildungen 6.37, 6.38 und 6.39 dargestellt. Generell ist die Wachstums-
rate einer Scherschicht mit Stoßwechselwirkung ho¨her. Eine Wechselwirkung mit einem β = 34o
Stoß (Keilwinkel θ = 7o) hat ein schlechtere Wachstumsrate als ein β = 39o Stoß (Keilwinkel
θ = 15o). Der Unterschied zwischen einem β = 45o Stoß (Keilwinkel θ = 20o) und einem β = 39o
Stoß (Keilwinkel θ = 15o) ist nicht mehr festzustellen.
Hierbei ist zu beachten, dass der Versuchskanal einen maximalen Auswertungsbereich bei Schlie-
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renfotos von x = 180 mm hat. Der Sta¨rke der Abnahme der Wachstumsrate δ′c/δ
′
inc in Abha¨nig-
keit von der konvektiven Machzahl Mc wird durch eine Stoßeinwirkung deutlich gemildert. Al-
lerdings nimmt auch hier mit ansteigenden Mc die Wachstumsrate kontinuierlich auf ho¨herem
Niveau ab.
Je weiter der Ort der Stoß - Scherschichtwechselwirkung stromabwa¨rts ist, desto ho¨her ist das
Scherschichtwachstum. Um dies nachzuweisen, wurden die drei Stoßpositionen x = 40 mm,
60 mm und 100 mm unabha¨ngig von den Stoßwinkeln ausgewertet und in den Abbildungen
6.40, 6.41 und 6.42 aufgetragen. Die Auswertung zeigt, dass die normierte Wachstumsrate
δ′c/δ
′
inc um so besser ist, je na¨her der Stoß an der Auswertegrenze x = 160 bzw. 180 mm ist
(siehe Abbildung 6.42). Ebenso deutlich ist zu sehen, dass mit ho¨heren konvektiven Machzahlen
der positive Stoßeinfluss abnimmt.
Die Auswertungen zeigen deutlich, dass sich das Wachstum der Scherschicht kurz nach der
Stoß-Scherschichtinteraktion erho¨ht und danach wieder mit normalen Wachstumswinkel fort-
setzt. Dies ist schematisch in Abbildung 6.34 dargestellt. Der Stoß erho¨ht nach der Interaktion
mit der Scherschicht lokal die Scherschichtdicke und verbessert in diesem Bereich die Vermi-
schung. Die Erho¨hung der Wachstumsrate ist nach einer Strecke von ∆x = 60 mm lokal nicht
mehr wahrnehmbar und die Scherschicht entwickelt sich wie die ungesto¨rte weiter. Dies weist
darauf hin, dass ein Stoß lokal auf die Scherschicht wirkt und die Wachstumsrate lokal positiv
beeinflußt. Das absolute Dickenniveau ds der Weiterentwicklung ist allerdings ho¨her als bei
einer ungesto¨rten Scherschicht.
Die Experimente zeigen, dass eine Scherschicht-Stoß Wechselwirkung die Vermischung lokal
verbessert und anfacht. Sie wirkt sich sehr stark auf den Nahbereich der Stoß - Scherschichtin-
teraktion aus.
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Abbildung 6.32: Oben das Schema des Scherschichtversuches mit Stoß und unten Schlierenauf-
nahme (x = 0−170mm) bei Mc = 1.1 mit Stoß fu¨r Keilwinkel θ = 15o, Interaktion x = 40mm.
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Abbildung 6.33: Schlierenaufnahme (x = 0− 170mm) bei Mc = 1.1 mit Stoß fu¨r a) Keilwinkel
θ = 7o, Interaktion x = 60mm, b) Keilwinkel θ = 15o, Interaktion x = 40mm, und c) Keilwinkel
θ = 20o, Interaktion x = 40mm.
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ungestörte Scherschicht
obere Scherschicht mit Stoß
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mittlere Stoßänderung
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Abbildung 6.34: Schematische Darstellung eines starken Stoßeinflusses fu¨r β = 44o auf eine
kompressible Scherschicht.
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Abbildung 6.35: Details der Schlierenaufnahme bei Mc = 1.1. Links oben fu¨r Keilwinkel θ = 20
o
und rechts oben fu¨r Keilwinkel θ = 7o. Interaktion der Stoß-Scherschicht findet bei x = 40mm
statt. Mittleres Schlierenfoto fu¨r Keilwinkel θ = 20o und unteres Schlierenfoto fu¨r Keilwinkel
θ = 7o.
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Abbildung 6.36: Schlierenscherschichtdicke ds fu¨r verschiedene Stoßsta¨rken (θ = 7o, 15o und
20o) und bei verschiedenen Scherschicht - Stoß Interaktionspositionen (x = 40 mm, 60 mm und
100 mm) bei der konvektiven Machzahl Mc = 1.3.
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Abbildung 6.37: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r den Stoß mit Keilwinkel θ = 7o
im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.38: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r den Stoß mit Keilwinkel θ = 15o
im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.39: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r den Stoß mit Keilwinkel θ = 20o
im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.40: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r die Interaktion Scherschicht - Stoß
an der Position x = 40 mm im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.41: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r die Interaktion Scherschicht - Stoß
an der Position x = 60 mm im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.42: Normierte Schlierenwachstumsrate dc/di fu¨r die Interaktion Scherschicht - Stoß
an der Position x = 100 mm im Vergleich zu dc/diSchlieren = f(Mc) ohne Stoß.
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6.3.2 Pitotsonde
Zu Verifizierung der Schlierenauswertungen wurden fu¨r die Keilwinkel θ = 7o und θ = 15o Pitot-
messungen durchgefu¨hrt. Analog zu den Pitotmessungen ohne Stoßeinwirkung wurde ebenfalls
die Positionen x = 76 mm, 80 mm, 154 mm, 194 mm und 214 mm nach dem Einblaseele-
ment vermessen. Die Druckverla¨ufe wurden mit einem Computerprogramm nach Gleichung
(5.2) ausgewertet und die Wachstumsrate δ′c = tan(αc) bestimmt und mit der inkompressiblen
Wachstumsrate δinc nach Gleichung (3.10) normiert. Als Referenzlinie fu¨r die Messungen mit
Stoßeinfluss wurde die Gleichung (6.4), welche aus den Pitotauswertungen ohne Stoßeinfluss
ermittelt wurde, in die Auswertediagramme mit eingetragen.
In der Abbildungen 6.43 und 6.44 ist das Pitotscherschichtwachstum fu¨r den Keilwinkel θ = 7o
und θ = 15o aufgetragen. Das Scherschichtwachstum liegt u¨ber der Referenzlinie und zeigt
ebenfalls eine deutliche Verbesserung der Vermischung. Analog zu den Schlierenfotos zeigen die
Wachstumsraten des sta¨rkeren Stoßes (θ = 15o) hier ebenfalls ho¨here Werte als die Wachs-
tumsrate des schwa¨cheren Stoßes (θ = 7o). Die Abha¨nigkeit von der Position der Stoß - Scher-
schichtinteraktion in x-Richtung ist hier ebenfalls vorhanden, aber nicht mehr so ausgepra¨gt
wie bei den Schlierenfotos. Die Verbesserung der Vermischung bei den Pitotauswertungen ist im
Bereich der Scherschicht - Stoßinteraktion nicht so stark wie bei den Auswertungen der Schlie-
renbilder. Die Stoß - Scherschichtinteraktion zieht in den Schlierenbildern einen gro¨ßeren Bereich
der Auswirkungen um sich. Dies schla¨gt sich in ein ho¨heres Scherschichtwachstumsniveau nie-
der, welches stromab erhalten bleibt und ebenfalls durch die Pitotauswertungen besta¨tigt wird.
Zur Verdeutlichung dieser Ergebnisse wurden die Testergebnisse u¨ber die konvektive Mach-
zahl Mc gemittelt und in Abbildung 6.45 aufgezeigt. Hierbei wurden die Positionen der Stoß
- Scherschichtinteration zusammengefasst und die Verbesserung des Scherschichtwachstums im
unteren Diagramm in Prozent aufgetragen. Im Mittel zeigt ein Stoß von β = 34o (Keilwin-
kel θ = 7o) eine Verbesserung der Wachstumsrate von +25.9 % und ein Stoß von β = 39o
(Keilwinkel θ = 15o) eine Verbesserung von +32.2 %. Der sta¨rkere Stoß erzeugt im Mittel ein
Faktor 1.05 gro¨ßeres Wachstum als der schwa¨chere Stoß. Auch hier zeigt sich die Tendenz das
mit zunehmender konvektiver Machzahl Mc die Verbesserung des Scherschichtwachstums durch
Stoßeinwirkung abnimmt.
Die verbesserten Wachstumsraten ko¨nnen im Bereich Mc = 0.75 bis Mc = 1.5 fu¨r den schwachen
Stoß (Keilwinkel θ = 7o) durch folgende Funktion angena¨hert werden:
δ′c
δ′inc
= 0.67e−1.58·M
3
c + 0.33 = dc/di(Pitot 7o) gu¨ltig fu¨r 0.75 ≤Mc ≤ 1.5 (6.9)
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Fu¨r den mittleren Stoß (Keilwinkel θ = 15o) gilt:
δ′c
δ′inc
= 0.67e−1.35·M
3
c + 0.33 = dc/di(Pitot 15o) gu¨ltig fu¨r 0.75 ≤Mc ≤ 1.5 (6.10)
Beide Funktionen sind im Diagramm 6.45 als gestrichelte Linien eingetragen. Analog zu den
Pitotdaten ohne Stoß wurden die Funktionen mit der Methode der kleinsten Fehlerquadrate an
die gemittelten Messwerte angepasst.
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Abbildung 6.43: Normierte Pitotwachstumsrate dc/di fu¨r den Stoß mit Keilwinkel θ = 7o (Stoß-
winkel β = 34o) im Vergleich zu dc/diPitot = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.44: Normierte Pitotwachstumsrate dc/di fu¨r den Stoß mit Keilwinkel θ = 15o
(Stoßwinkel β = 34o) im Vergleich zu dc/diPitot = f(Mc) ohne Stoß.
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Abbildung 6.45: Gemittelte und normierte Pitotwachstumsrate dc/diPitot = f(Mc) im oberen
Diagramm und Zunahme des Wachstumsrate dcStoß in Prozent in Abha¨nigkeit vom Keilwinkel
θ im unteren Diagramm.
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6.3.3 UV-Diagnostik
Fu¨r die Experimente mit der UV-Diagnostik wurden die Sto¨ße mit den Keilwinkeln θ = 7o und
θ = 15o ausgewa¨hlt. Die Position der Stoß - Scherschichtinteraktion ist bei Position x = 40 mm.
Die Variation der konvektiven Machzahlen war dieselbe wie bei den Versuchen ohne Stoß.
Analog zu den Experimenten ohne Stoß sind einzelne O2LIF Bilder nicht auswertbar. Die
Qualita¨t der gemittelten O2LIF-Fotoreihen ist in folgender Tabelle zusammengefasst:
O2LIF Mc = 0.83 Mc = 0.89 Mc = 0.92 Mc = 0.98 Mc = 1.01
Auswertbarkeit
Keilwinkel θ = 7o + – – – –
Keilwinkel θ = 15o + o – – –
In Abbildung 6.46 sind O2LIF-Fotos fu¨r Mc = 0.83 zusammengefu¨gt worden. Der fotografier-
te Maßstab auf der linken Seite zeigt den Abstand x in cm vom Einblaseelement an. In der
O2LIF-Fotoreihe trifft bei Fotoreihe a) ein θ = 15o Stoß auf die Scherschicht und es bildet sich
ein leichter Schweif von sta¨rker Sauerstofffluoreszenz in Stro¨mungsrichtung aus. Der Stoß sel-
ber ist im Wasserstoffstrahl nicht sichtbar, aber sein austreten aus der Scherschicht. Hier bildet
sich ebenfalls ein Sauerstoffschweif aus, welcher ebenfalls etwa 5 mm lang ist. Die Stoß - Scher-
schichtinteraktion bewirkt am Rand der Scherschicht ein sta¨rkeres Signal der Sauerstoffmoleku¨le
und deutet analog zu den Schlierenfotos auf eine versta¨rkte Verwirbelung der Scherschicht hin.
Die Fotoreihe b) zeigt einen Stoß mit einem Keilwinkel von θ = 7o. Auf dieser Fotoreihe ist
die Stoß-Scherschichtinteraktion nicht sichtbar. Im Vergleich zum θ = 15o Stoßkeilwinkel wird
die Scherschicht sehr viel weniger abgelenkt und auch das Scherschichtdickenwachstum fa¨llt
geringer aus.
Bei den Rayleighfotoreihen stellt sich die Auswertbarkeit gefolgt dar:
Rayleigh Mc = 0.83 Mc = 0.89 Mc = 0.92 Mc = 0.98 Mc = 1.01
Auswertbarkeit
Keilwinkel θ = 7o o o o + +
Keilwinkel θ = 15o – o o + +
Zur besseren optischen Darstellung wurden die Rayleighaufnahmen invertiert und sind in der
Abbildung 6.47 fu¨r einen θ = 7o Stoßkeilwinkel aufgetragen. Die Fotoreihe a) zeigt eine kon-
vektive Machzahl von Mc = 1.0 und die Fotoreihe b) eine konvektive Machzahl von Mc = 0.83.
Beide Fotoreihen zeigen ein Wechselspiel von Sto¨ßen und Scherschicht. Teilweise lassen sich
die Sto¨ße in der Scherschicht selbst erkennen und werden in der Scherschicht steiler. In der
Fotoreihe a) lassen sich am Ende teilweise Wirbel erkennen. Der U¨bergang ist nicht mehr so
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kontrastreich und so scharf wie am Anfang der Scherschicht. Die Scherschichtgrenzen besitzen
auch eine wellenartige Kontur.
Die Rayleigh - Stoß - Scherschichtinteraktion ist in Abbildung 6.48 fu¨r verschieden konvektive
Machzahlen zusammengestellt. Der Stoß trifft an der Position x = 40 mm auf die Scherschicht.
In der Scherschicht ist hier der Stoß schwach zu sehen und a¨ndert in der Scherschicht seinen
Stoßwinkel. Ein leichte Scherschichtaufdickung ist beim Stoßeintritt zu erkennen.
Bei den Rayleigheinzelaufnahmen mit Stoß zeigt sich ein gleiches Verhalten wie ohne Stoß. In
Abbildung 6.49 sind diese gegenu¨bergestellt. Kurz nach der Einblasung von Wasserstoff bilden
sich Wirbel aus, welche immer gro¨ßer werden und in große Strukturen mu¨nden. Hier ist kein
Unterschied zwischen den Scherschichten feststellbar.
Eine Gegenu¨berstellung der Fotoreihen von O2LIF- und Rayleighaufnahmen wird in Abbildung
6.50 gezeigt. Subjektiv fa¨llt auf, dass die Rayleighfotoreihe mehr Detailtiefe der Stro¨mung dar-
stellt als die O2LIF-Fotoreihe. Ein Grund mit hierfu¨r ist auch die schlechtere Signalqualita¨t
der O2LIF-Fotoaufnahmen, aber auch dass O2LIF selektiv die angeregten Sauerstoffmoleku¨le
darstellt und somit nur ein Teilbereich des Mischungsgeschehens aufzeigen kann. Die Ra¨nder
der Scherschicht sind bei der O2LIF-Fotoreihe deutlich durch starke Sauerstofffluorezenz ge-
kennzeichnet, vor allem im Bereich des Stoßes. Der Energieanregung der Sauerstoffmoleku¨le am
Rand der Scherschicht ist ho¨her als außerhalb der Scherschicht. Hier ist die erho¨hte Reibungs-,
Stoß- und Mischungsenergie am Rand der Scherschicht erkennbar. Analog zu den vorigen Aus-
wertungen ohne Stoßeinfluss ist hier ebenfalls die Scherschichtdicke bei der Rayleighfotoreihe
ho¨her als bei der O2LIF-Fotoreihe.
Der Auswertung des Scherschichtwachstums mit Stoß fu¨r O2LIF war fu¨r die konvektive Mach-
zahl Mc = 0.83 und Mc = 0.89 mo¨glich. Fu¨r den Keilwinkel von θ = 7
o zeigt sich in Abbildung
6.51 keine Verbesserung des Scherschichtwachstums. Bei dem Keilwinkel von θ = 15o ist ein
deutliche Verbesserung des Scherschichtwachstums von etwa +12% erkennbar. Bei den Ray-
leighfotoreihen war eine Auswertung fu¨r die konvektive Machzahl von Mc = 0.83 bis Mc = 1.01
mo¨glich. Ebenfalls zeigte sich hier bei dem Stoßkeilwinkel von θ = 7o in Abbildung 6.52 nur sehr
geringes Scherschichtwachstum. Bei dem Keilwinkel von 15o fa¨llt das Scherschichtwachstum mit
etwa +26% ho¨her aus als bei der O2LIF Auswertung. Im Vergleich zu den Pitotmessungen mit
dem Keilwinkel θ = 15o in Diagramm 6.45 fa¨llt der Zuwachs der Rayleighmessungen mit etwa
+26% gegenu¨ber den +32% der Pitotmessungen etwas geringer aus, liegt aber in der gleichen
Gro¨ßenordnung. Die Wachstumsraten der Rayleighmessungen fu¨r den Keilwinkel θ = 7o zeigen
nur einen geringen oder gar kein Zuwachs der Wachstumsrate. Ein Grund hierfu¨r ist, dass auf
den Fotoreihen die Stoß - Scherschichtinteraktion nicht zu sehen ist, sondern die Fotoreihen erst
bei x = 60 mm beginnen. Dabei wird die lokale Aufdickung durch den Stoß nicht mitausge-
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wertet und somit das lokale Wachstum nicht mitbetrachtet. Diese Beobachtung wird durch die
Schlierenaufnahmen besta¨tigt. Ein Vergleich mit der Rayleigh und O2LIF gewonnenen Ergeb-
nissen mit den Raleigh- und Mie-Ergebnissen von Brummund und Mesnier [18] ist in Abbildung
6.53 fu¨r den Keilwinkel θ = 15o zusammengefasst. Die Ergebnisse mit Stoßeinfluss zeigen hier
eine gute U¨bereinstimmung. Tendenziell zeigen sie eine etwas ho¨here Wachstumsrate als die hier
erzielten Ergebnisse. Die Rayleighauswertungen haben auch hier eine ho¨her Wachstumsrate als
die Mie-Auswertungen.
Um die Statistik der gewonnenen Ergebnisse zu verbessern, wurden die Rayleighergebnisse und
die Mie- und O2LIF-Ergebnisse miteinander gemittelt und die Steigerung der Wachstumsrate in
Prozent im unteren Diagramm von Abbildung 6.53 dargestellt. Die Steigerung des Scherschicht-
wachstums betra¨gt fu¨r die Rayleighauswertungen im Mittel +30.6%. Hierbei ist die Steigerung
weitgehend konstant u¨ber die betrachtete konvektive Machzahl von Mc = 0.8% bis 1.1. Die
gemittelte Steigerung des Scherschichtwachstums bei den Pitotexperimenten lag bei +32.2%.
Die U¨bereinstimmung der beiden Ergebnisse ist gut.
Die Auswertungen der O2LIF-Ergebnisse zeigen analog zu den Mie-Streuungen deutlich gerin-
ger Wachstumsraten. Sie liegen im Mittel bei +16.8% und sind geringer als die Wachstumsraten
der Rayleighmessungen. Beide Methoden, O2LIF und Mie-Streuung, betrachten und detektie-
ren nue einen Anteil der Stro¨mung. Bei der Mie-Streuung ist es der Wasserstoffstrahl und
bei O2LIF die Luftstro¨mung. Dies ko¨nnte ein Grund sein, weshalb die Messwerte voneinander
abweichen.
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Abbildung 6.46: O2LIF Fotoreihen (x = 0− 240mm) fu¨r Mc = 0.83 mit Stoß bei a) Keilwinkel
15o, Interaktion x = 40mm und b) Keilwinkel 7o, Interaktion x = 40mm .
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Abbildung 6.47: Rayleigh Fotoreihen (x = 0−240mm) fu¨r Keilwinkel 7o, Interaktion x = 40mm
bei a) Mc = 1.0 und b) Mc = 0.83 .
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Abbildung 6.48: Rayleigh Digitalfotos fu¨r die Stoß - Scherschichtinteraktion fu¨r den Keilwinkel
θ = 15o bei verschieden konvektiven Machzahlen.
Abbildung 6.49: Gegenu¨berstellung der Wirbelstrukturen ohne Stoß und mit Stoß (Keilwinkel
θ = 7o) fu¨r Mc = 1.0.
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Abbildung 6.50: Fotoreihen (x = 0 − 240mm) fu¨r Keilwinkel 7o, Interaktion x = 40mm und
Mc = 0.83: a) O2LIF und b) Rayleigh .
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Abbildung 6.51: Normiertes O2LIF-Scherschichtwachstum dc/di im oberen Diagramm und Zu-
nahme des Scherschichtwachstums dcStoß/dcRef in [%] im unteren Diagramm.
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Abbildung 6.52: Normiertes Rayleigh-Scherschichtwachstum dc/di im oberen Diagramm und
Zunahme des Scherschichtwachstums dcStoß/dcRef in [%] im unteren Diagramm.
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Abbildung 6.53: Vergleich von normierten Rayleigh-, O2LIF- und Mie-Scherschichtwachstum
dc/di mit Mesnier [18] im oberen Diagramm und gemittelte Zunahme des Scherschichtwachs-
tums dcStoß/dcRef in [%] im unteren Diagramm.
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6.4 Vergleich mit numerischen Ergebnissen
Der experimentelle Aufbau der kompressiblen Scherschicht in dieser Arbeit wurde von Wepler
numerisch untersucht [116]. Hierzu wurde zur Simulation der Scherstro¨mung ein 2D Finite-
Elemente Verfahren (FEM) angewendet, welches am Lehr- und Forschungsgebiet Betriebsver-
halten der Strahlantriebe der RWTH Aachen von Prof. Koschel entwickelt wurde ([81] und
[90]). Basierend auf einem Finite-Elemente Galerkin Verfahren werden die Reynolds-gemittelte
Navier-Stokes Gleichungen fu¨r kompressible Stro¨mungen gelo¨st [54]. Die Turbulenzmodellierung
erfolgt mit einem k −  Turbulenzmodell. Um die Kompressibilita¨t der U¨berschallstro¨mun-
gen numerisch zu erfassen, wurde der Ansatz von Sarkar [89] im Turbulenzmodell beru¨ck-
sichtigt. Die ra¨umliche Auflo¨sung erfolgt mit unstrukturierten Dreiecksgittern, welche lo¨sungs-
abha¨nig durch Netzadaption optimiert werden ko¨nnen. Hierdurch ist eine hohe Auflo¨sung lo-
kaler Stro¨mungspha¨nomene, wie beispielsweise Scherschichten und Verdichtungssto¨ße, mo¨glich.
Die Auslegung der hier zitierten numerischen Untersuchung erfolgte in Anlehnung an die in
dieser Arbeit vorgestellten Experimente. In Abbildung 6.54 ist links das Startnetz und rechts
das optimierte Berechnungsgitter der auskonvergierten Lo¨sung der Stro¨mungssimulation dar-
gestellt. Schon die Netzverteilung spiegelt das Stro¨mungsgeschehen im Stro¨mungskanal wieder.
Das auskonvergierte Dreiecksgitter in Abbildung 6.54 der numerischen Ergebnisse fu¨r die Scher-
Abbildung 6.54: Netz aus adaptiven Dreieckselementen des nachgerechneten Stro¨mungskanal.
Links das Startnetz und rechts das ausiterierte Netz [116].
schichtsto¨mung ohne Stoß zeigt, wo sich die Scherschicht und die Rekompressionssto¨ße liegen.
In diesem Bereich ist das Netz sehr fein und hochauflo¨send. Die Dichteverteilung der stati-
ona¨ren Lo¨sung ist in Abbildung 6.55 oben dargestellt. Im Vergleich zur numerischen Lo¨sungen
wurden die nach dem Dichtegradient auflo¨sende experimentelle Verfahren, Schlierentechnik und
Rayleigh-Scattering, in Abbildung 6.55 gegenu¨bergestellt. Der Vergleich mit der Schlierenauf-
nahme zeigt eine sehr gute visuelle U¨bereinstimmung der Numerik mit dem Experiment. Auch
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die gemittelten Rayleighfotoreihen zeigen vor allem im Einblasebereich ein beeindruckende
U¨bereinstimmung der Ergebnisse. Die beiden Rekompressionssto¨ße kurz nach dem Einblase-
element sind identisch mit den Rayleighaufnahmen.
Aus den numerischen Ergebnisse wurden analog zu den experimentellen Ergebnissen die Scher-
schichtdicke ds bestimmt. Als Grenzwert fu¨r die kompressible Scherschicht wurde der 99%
Massenanteil von Luft herangezogen. Dies ist ein geringer Unterschied zu den experimentellen
Auswertungen, wo der Grenzwert ein 95% Massenanteil ist. Die numerischen Wachstumsra-
ten wurden mit der inkompressiblen Wachstumsrate nach Gleichung (3.10) normiert. Die Er-
gebnisse sind mit den experimentellen Pitotergebnissen in Abbildung 6.56 zusammengetragen
worden. Der Vergleich des normierten numerischen Scherschichtwachstums u¨ber die konvekti-
ve Machzahl zeigt eine sehr gute U¨bereinstimmung mit den Experimenten bis Mc = 1.2. Der
Rechenpunkt fu¨r die konvektive Machzahl Mc = 1.4 liegt leicht u¨berhalb des Rechenpunktes
von Mc = 1.2. Aufgrund der vorliegenden experimentellen Daten wird eher ein fallendes Scher-
schichtwachstum bei ho¨heren konvektiven Machzahlen erwartet.
Der Vergleich Numerik und Experiment mit Stoßeinfluss zeigt in Abbildung 6.57 ebenfalls eine
sehr gute U¨bereinstimmung. Der Stoß trifft auf die Scherschicht und lenkt diese leicht nach
unten ab. Bei der Stoß - Scherschichtinteraktion weitet sich die Scherschicht analog zu den
Schlierenaufnahmen auf (siehe Abbildung 6.35). Der Stoß wird in der Scherschicht steiler und
geht nach dem Austreten aus der Scherschicht in seine alte Winkelposition zuru¨ck. Die leichte
Einschnu¨rung der Scherschicht im letzten Drittel des numerischen Ergebnisses ist im Experi-
ment nicht zu sehen.
Die Wachstumsraten der Scherschicht mit Stoß - Scherschichtinteraktion wurden ebenfalls be-
stimmt und zu den experimentellen Pitotergebnissen in Abbildung 6.58 eingetragen. Die U¨ber-
einstimmung der numerischen und der experimentellen Ergebnisse ist gut. Die Numerik zeigt
im Mittel etwa ein Faktor 1.16 ho¨here Wachstumsraten als das Experiment. Ein Erkla¨rung
hierfu¨r kann sein, das die Scherschicht nach dem Stoß, wie in Abbildung 6.35 zu sehen, leichte
Unterschiede zu dem Experiment zeigt. Dieses leichte Einschnu¨ren tritt im Experiment nicht
auf.
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Abbildung 6.55: Oben der numerische Dichtekonturplot der Scherschicht(x = 0− 150mm) fu¨r
die konvektive Machzahl Mc = 0.9 (aus [116]). Im Vergleich dazu das Schlierenfoto in der Mitte
und unten die Rayleigh-Fotoreihe.
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Abbildung 6.56: Vergleich der numerischen Ergebnisse (FEM) von Wepler (aus [116]) mit den
experimentellen Pitotdaten fu¨r das normierte Scherschichtwachstum dc/di u¨ber der konvektiven
Machzahl Mc .
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Abbildung 6.57: Oben der numerische Dichtekonturplot (x = 0− 150mm) der Scherschicht mit
Stoß (Keilwinkel 7o, Interaktion x = 40mm) fu¨r die konvektive Machzahl Mc = 0.9 (aus [116]).
Im Vergleich dazu in der Mitte das Schlierenfoto und unten die Rayleigh-Fotoreihe.
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Abbildung 6.58: Vergleich der numerischen Ergebnisse mit Stoßeinwirkung (aus [116]) mit den
experimentellen Pitotmesswerten fu¨r das normierte Scherschichtwachstum dc/di im oberen Dia-
gramm. Die prozentuale Zunahme des Scherschichtwachstums dcStoß/dcRef im unteren Dia-
gramm.
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Kapitel 7
Zusammenfassung
Zur experimentellen Untersuchung realer kompressibler Scherschichten in U¨berschallstro¨mung-
en wurde eine Scramjetmodellbrennkammer konstruiert und in Betrieb genommen. Diese ver-
wendet Wasserstoff als Brennstoff, welcher durch ein zentrales Einblaseelement mit der Mach-
zahl M = 2.0 parallel zur Hauptstro¨mung Luft eingeblasen wird. Die Luft wird im Unterschall
durch ein Trennblech getrennt und stro¨mt ebenfalls mit der Machzahl M = 2.0 unterhalb und
oberhalb des zentralen Einblaseelements durch die Modellbrennkammer. Durch Aufheizung der
beiden Medien Wasserstoff und Luft kann die konvektive Machzahl Mc im Bereich von 0.72
bis 1.34 variiert werden. Durch diese große Variation konnte ein großer interessanter Bereich
kompressibler Scherschichten in U¨berschallstro¨mung untersucht werden. Durch einen modula-
ren Aufbau der Modellbrennkammer konnten verschiedene Messmethoden eingesetzt werden.
Das zentrale Einblaseelement wurde nicht als Schlitzvariante ausgefu¨hrt, sondern an reale Ein-
blaseelemente mit Einblasebohrungen angelehnt. Die sechs Einblasedu¨sen sind eng aneinander-
liegend ausgefu¨hrt, so dass kurz nach der Einblasung eine quasi zweidimensionale Stro¨mung
entsteht. Dies wurde durch Laser-Zwei-Fokus (L2F) Geschwindigkeitsmessungen besta¨tigt. Die
Einzelstrahlen sind nach etwa x = 100 mm hinter dem Einblaseort zusammengewachsen.
Mit einem Schlierenverfahren wurden 220 Schwarzweißfotos der kompressiblen Scherschicht
ausgewertet. Die Schlierenfotos zeigen eine deutliche Scherschicht mit Rekompressionssto¨ßen
am Einblaseelement. Es bilden sich an der Scherschicht kleine Wirbel aus, welche sich im hin-
teren Bereich in große Strukturen formieren. Die kompressible Wachstumsrate wurde aus den
Scherschichtdicken an verschiedenen x-Positionen ermittelt und mit der inkompressiblen Wachs-
tumsrate normiert. Die Ergebnisse wurden u¨ber der konvektiven Machzahl Mc aufgetragen und
mit den bisherigen experimentellen Ergebnissen klassischer Scherschichtversuche verglichen.
Die freie Scherschicht zeigte ebenfalls mit wachsender konvektiver Machzahl Mc ein starkes
Abnehmen der normierten Wachstumsrate dc/di. Aus den statistisch gemittelten Messwerten
117
wurde die Funktion (6.3) fu¨r die normierte Schlierenwachstumsrate ermittelt. Die hier erzielten
Ergebnisse der Einblasescherschicht (Freistrahl in einer Parallelstro¨mung) zeigen ein analoges
Verhalten wie die Trennungsschichten der klassischen Scherschichtuntersuche. Die normierte
Wachstumsrate dc/di ist bei beiden Scherschichtenarten nahezu gleich. Des weiteren wurde die
normierte Wachstumsrate fu¨r unterschiedliche Temperaturgradienten untersucht. Die Ergeb-
nisse zeigen, dass fu¨r Temperaturgradienten gro¨ßer 200 K die normierte Wachstumsrate dc/di
um etwa +10% gro¨ßer ist.
Die Pitotuntersuchungen an fu¨nf verschieden Positionen nach dem Einblaseelement zeigen ge-
ringere Streuungen in der normierten Wachstumsrate als die Schlierenauswertungen. Die Scher-
schichtdicken wurde aus den Pitotdruckverla¨ufen bestimmt und gemittelt. Aus den gemessenen
sechs Wertepaaren wurde eine exponentielle Funktion ermittelt welche als Pitotreferenzfunk-
tion (6.4) die normierte Wachstumsrate von kompressiblen Einblasescherschichten beschreibt.
Die Ergebnisse der Pitotmessung und der gemittelten Schlierenauswertung stimmen sehr gut
u¨berein.
Fu¨r die konvektiven Machzahlen Mc = 0.95 und Mc = 1.04 wurden Laser-Zwei-Fokus (L2F)
Geschwindigkeitsmessungen an der Modellbrennkammer durchgefu¨hrt. Hierzu wurden der Luft
und dem Wasserstoff Titanoxidpartikeln zugesetzt. Es wurde an fu¨nf Positionen Geschwindig-
keits- und Turbulenzprofile experimentell ermittelt. Die Geschwindigkeitsprofile zeigen anfangs
sehr hohe Geschwindigkeiten im Wasserstoffstrahl, welche sich mit der Zeit langsam an die
Luftgeschwindigkeit anpassen. Das Geschwindigkeitsprofil geht in die Breite und zeigt hiermit
das Wachstum der Scherschicht an. Die aus den Geschwindigkeitsprofilen ermittelte normierte
Wachstumsrate zeigt analoge Ergebnisse wie die Pitotmessungen. Selbsta¨hnliche Geschwindig-
keitsprofile lassen sich durch einer Normierung der Geschwindigkeit mit der am Ort x maxima-
len Geschwindigkeitsdifferenz erstellen. Die Gleichungen hierfu¨r sind in (6.9) angegeben, womit
sich Geschwindigkeitsverla¨ufe der Einblasescherschicht na¨hrungsweise analytisch berechnen las-
sen. Die Turbulenzwerte im Wasserstoffstrahl sind ho¨her als in der ungesto¨rten Luftstro¨mung.
In den Turbulenzprofilen sind die Turbulenzwerte an der Scherschichtgrenze am ho¨chsten. Sie
erreichen dort kurz nach der Einblasung Maximalwerte um die 25%. Generell ist die Turbu-
lenz in Stro¨mungsrichtung bis zu Faktor 4 ho¨her als die Turbulenz senkrecht zur Stro¨mung.
Die Ausbreitung der Turbulenz senkrecht zu Stro¨mungsrichtung ist bei ho¨heren konvektiven
Machzahlen sta¨rker geda¨mpft.
Als UV-Diagnostik wurden die Messmethoden Rayleigh-Streuung und die Laser-Induzierte-
Fluoreszenz von Sauerstoff (O2LIF) angewandt. Beide Methoden beeinflussen die Stro¨mung
nicht durch Partikel. Fu¨r fu¨nf unterschiedliche konvektive Machzahlen wurden Versuche durch-
gefu¨hrt. Die 40 mm breiten Digitalfotos sind mit einem Fotobearbeitungsprogramm zu Foto-
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reihen zusammengefu¨gt worden. Verwendbare O2LIF Signale waren bei den konvektiven Mach-
zahlen Mc = 0.83 und Mc = 0.89 vorhanden. Rayleighbilder sind mit wachsender konvektiver
Machzahl Mc > 0.89 besser auswertbar. Die digitalen gemittelten Fotoreihen wurden in Grau-
stufenbilder umgewandelt und mit einem Auswerteprogramm die Scherschichtdicke ds u¨ber die
Intensita¨tskurven der 265 Grauwerte ermittelt. Die kompressible Wachstumsrate wurde nor-
miert und u¨ber der konvektiven Machzahl aufgetragen. Die Ergebnisse von den Rayleigh- und
O2LIF-Messungen zeigen eine gute U¨bereinstimmung mit der Referenzkurven aus der Pitot-
und Schlierenmessung. Tendenziell liegen die Ergebnisse der Rayleighmessung etwas unter den
Referenzkurven. Mie-Messungen von Mesnier zeigen Werte deutlich unter den Referenzkurven,
etwa 45% weniger. Zeigt aber ebenfalls fallende Wachstumsraten dc/di mit steigender konvek-
tiver Machzahl Mc. Grund hierfu¨r ko¨nnte laut Mesnier sein, dass keine Mie-Referenzdaten fu¨r
die inkompressible Stro¨mung vorliegen.
Als Einzelbilder ließen sich nur die Rayleigh-Fotos auswerten. Die Rayleigh-Einzelfotos zeigen
kurz nach dem Einblasen ein weitgehend homogenen Wasserstoffstrahl auf welchem sich kleine
Wirbel bilden. Diese Wirbel wachsen mit zunehmender La¨nge der kompressiblen Scherschicht
und enden als große Wirbelstrukturen. Die großen Wirbelstrukturen wirken mit zunehmender
Machzahl gedrungener, in die La¨nge gezogen und eckiger. Hier scheint die Kompressibilita¨t die
Wirbel senkrecht zur Stro¨mungsrichtung zu stauchen und zusammenzudru¨cken. A¨hnliche Er-
gebnisse zeigen die oben genannten L2F-Turbulenzmessungen, wo die Turbulenz in Stro¨mungs-
richtung deutlich ho¨her ist als senkrecht zur Stro¨mung.
In U¨berschallstro¨mungen treten bei Unstetigkeiten der Geometrie Sto¨ße oder Verdu¨nnungsfa¨cher
auf. Dies wird auch sehr wahrscheinlich in Scramjetbrennkammern der Fall sein. Zum einem
la¨sst sich bei der Brennstoffeindu¨sung ein Stoß nicht vermeiden und zum anderen ist denkbar,
dass ein Stoß die Vermischung und die Verbrennung unterstu¨tzen kann. Um den Einfluss auf
die Vermischung zu untersuchen, wurden durch einen verstellbaren Keil an der oberen Brenn-
kammerwand Sto¨ße initiiert. Diese hatten aufgrund verschiedener Keilwinkel von θ = 7o, 15o
und 20o unterschiedliche Stoßsta¨rken. Weiterhin konnte die Position der Stoß - Scherschichtin-
teraktion in x - Richtung variiert werden. Die Stro¨mungsgro¨ßen waren dieselben wie bei den
oben genannten Untersuchungen. Die kompressible Scherschicht ohne Stoß, welche die Referenz
fu¨r die Untersuchungen mit Stoß darstellt.
Aus den Schlierenbildern und -auswertungen ist zu erkennen, dass ein Stoß lokal die Scher-
schichtdicke erho¨ht und die Vermischung nahe des Interaktionsbereichs verbessert. Stromab der
Interaktion entwickelt sich die Scherschicht wie ohne Stoß weiter, allerdings mit einem ho¨heren
Scherschichtdickenniveau. Die normierte Wachstumsrate mit Stoß - Scherschichtinteraktion ist
deutlich ho¨her als ohne Stoßeinfluss. Ein Stoßwinkel von β = 39o (Keilwinkel θ = 15o) erzeugt
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eine ho¨here Wachstumsrate als ein Stoßwinkel von β = 34o (Keilwinkel θ = 7o). Der sta¨rkste
Stoß mit dem Stoßwinkel β = 45o (Keilwinkel θ = 20o) erzielte keine ho¨heren Wachstumsraten
mehr. Mit zunehmender konvektiver Machzahl Mc nehmen die verbesserten Wachstumsraten
mit Stoß ebenfalls ab, von einer Verbesserung von bis zu +50% auf etwa +20%
Bei den Pitotsondenauswertungen zeigte der Stoßwinkel von β = 34o ein Verbesserung der
Vermischung bei Mc von 0.8 bis 0.9 von etwa +28% und bei ho¨her Mc von 1.3 eine Wachs-
tumsverbesserung von etwa +23%. Fu¨r einen starken Stoß von β = 39o wuchs die normierte
Wachstumsrate bei Mc von 0.8 bis 0.9 von etwa +38% und bei ho¨her Mc von 1.3 eine Wachs-
tumsverbesserung von etwa +20%. Im Mittel erzeugt der sta¨rker Stoß eine um etwa +5%
ho¨here Wachstumsrate gegenu¨ber dem schwachen Stoß, welcher im Mittel die Wachstumsrate
um +26% verbessert. Durch einen gezielt eingesetzten Stoß kann das Scherschichtwachstum
deutlich verbessert werden. Die Sta¨rke des Stoßes hat ab einer Stoßwinkel von etwa β = 39o
kaum mehr Einfluss auf die prozentuale Verbesserung des Scherschichtwachstum.
Die Ergebnisse der Rayleigh-Fotoreihen fu¨r den Stoßwinkel β = 39o sind im Mittel bei +30.6%
und belegen die oben genannten Werte. Die O2LIF-Fotoreihen zeigen einen geringeren Wachs-
tumswert von +16.8% an. Es sind keine auswertbaren Einzelbilder der Stoß - Scherschichtinter-
aktion gelungen, anhand derer die lokale Aufdickung der Scherschicht na¨her untersucht werden
konnte. Die U¨bereinstimmung mit den experimentellen Ergebnissen von Mesnier ist bei der
Stoß - Scherschichtinteraktion mit dem Stoßwinkel β = 39o gut.
Die Experimente wurden von Wepler numerisch mit einem 2D FEM Programm nachgerechnet
und haben fu¨r die kompressible Scherschicht ohne Stoß eine sehr gute U¨bereinstimmung mit
dem Experiment. Auch die Nachrechnung der Stoß - Scherschichtinteraktion fu¨r den Stoßwinkel
β = 34o zeigt eine gute U¨bereinstimmung mit den experimentell ermittelten Wachstumsraten.
Allerdings ist hier die Numerik um Faktor 1.16 zu optimistisch.
Die Arbeit zeigt, dass sich die normierten kompressiblen Wachstumsraten dc/di einer Einblase-
scherschicht a¨hnlich einer klassischen Scherschichtstro¨mung verha¨lt. Mit zunehmender konvek-
tiver Machzahl Mc nimmt die normierte kompressible Wachstumsrate ab. Mit einem Stoß kann
die kompressible Wachstumsrate dc/di deutlich verbessert werden, wobei die positive prozen-
tuale Verbesserung ebenfalls mit zunehmender konvektiver Machzahl abnimmt.
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